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Lo scopo di questa tesi è di eseguire un dimensionamento in via preliminare di un 
velivolo di tipo PrandtlPlane propulso a idrogeno liquido, considerando l’idrogeno un 
possibile carburante alternativo agli idrocarburi, in grado di ridurre l’impatto 
ambientale in modo significativo. 
È stato scelto di utilizzare la configurazione PrandtlPlane in quanto, oltre a garantire 
una diminuzione di resistenza indotta, permette di utilizzare serbatoi alari per 
l’idrogeno liquido grazie all’iperstaticità della struttura del sistema alare. 
È stato eseguito uno studio parametrico del velivolo al variare della quota di volo e 
dell’allungamento alare, in modo tale da minimizzare l’inquinamento ambientale. 
Si è provveduto, infine, a trimmare e a stabilizzare il velivolo e ad analizzarne i costi 
operativi. 
Il velivolo rientra nella classe da 250 passeggeri, per tratte intorno a 2500 nm, con una 
fusoliera a due corridoi. 
Nel primo capitolo si è proceduto ad un’analisi delle caratteristiche dell’idrogeno e 
dell’impatto prodotto nel dimensionamento del velivolo, anche con riferimenti a studi 
esistenti su velivoli convenzionali propulsi a idrogeno attualmente in fase di 
progettazione. 
Nel secondo capitolo viene fornita una panoramica sulle configurazioni innovative 
attualmente studiate, concentrandosi poi sulla configurazione di tipo PrandtlPlane; di 
essa vengono indicati i vantaggi e l’attuale stato dell’arte. 
Nel terzo capitolo si è illustrato la metodologia di progettazione utilizzata, specificando 
il range dei valori della quota di crociera e di allungamento alare. 
Il capitolo quattro espone la procedura generale utilizzata per ricavare il peso massimo 
al decollo.  
Nel capitolo cinque sono state definite la forma in pianta delle ali e le principali 
dimensioni necessarie per il disegno delle stesse. 





Nel sesto capitolo è stato ottenuta una stima del coefficiente di resistenza parassita 
della configurazione. 
È stata quindi determinata, nel capitolo sette, la posizione del baricentro del velivolo 
completo, considerando quindi oltre al peso della struttura e del carburante anche le 
variazioni nella posizione del baricentro introdotte dall’ingresso dei passeggeri nella 
fusoliera. 
Nel capitolo successivo viene illustrato il programma utilizzato per la creazione della 
geometria e, in seguito, per lo studio della stabilità del velivolo. Esso consente la 
creazione in maniera veloce ed efficiente di geometrie dei velivoli. 
Il capitolo nove riguarda lo studio della stabilità e del trim del velivolo. Vista la 
complessità della previsione del punto neutro per via analitica, è stato deciso di 
utilizzare un codice a pannelli per determinare la posizione del punto neutro stesso. 
Tale codice è stato in validato via preliminare confrontando i risultati ottenuti da esso 
rispetto ai dati ottenuti da Fluent® sulla medesima configurazione. 
In seguito è stata condotta l’analisi economica del velivolo utilizzando il metodo DAPCA 
IV considerando il costo attuale dell’idrogeno, maggiore rispetto a quello del 
cherosene di circa 3.5 volte. 







L’aviazione commerciale ricopre un ruolo fondamentale per l’economia e per il 
commercio mondiale. Si stima che nel solo anno 1998 abbiano volato 1600 milioni di 
passeggeri, siano state trasportate 29 milioni di tonnellate di merci per un giro d’affari 
su scala mondiale pari a circa 307 miliardi di dollari e che sia stata utilizzata una forza 
lavoro di più di 3,9 milioni di persone. 
Si stima che nei prossimi 15-20 anni la crescita a livello mondiale del trasporto di 
passeggeri sarà di circa il 4-5%, mentre l’aumento del trasporto di merci è quantificato 
tra il 6 e l’8% (Fass, 2001).  Durante questo periodo si stima che saranno sostituiti 
12.500 velivoli, pari al 47% della flotta mondiale, ed entreranno in produzione quasi 
19.000 velivoli adibiti al trasporto passeggeri e merci, producendo un mercato dal 
valore di 1.460 miliardi di dollari (Air Travel - Greener by Design), (Poll, 2008). 
 
Figura 0.1 Stima della crescita del traffico aereo di passeggeri 
Poiché il trasporto aereo e il prodotto interno lordo di un paese sono correlati, la 
maggior parte di queste stime sono essenzialmente frutto dell’andamento 






nelle aree ad alta crescita economica come la Cina, per la quale la crescita annuale del 
traffico è dell’8,9%, e il Sud-est asiatico, per il quale è 7,8%, (Poll, 2008). 
 
 
Figura 0.2 Traffico aereo in relazione al reddito pro capite 
 
Recentemente sono stati analizzati con occhio critico gli effetti ambientali delle 
emissioni prodotte dall’aviazione ed è risultato evidente l’impatto negativo sulla 
qualità della vita nelle zone aeroportuali e i possibili effetti sul cambiamento climatico 
dovuti alla combustione del cherosene. 
Attualmente la flotta mondiale di velivoli consuma approssimativamente il 2-3% del 
totale dei combustibili fossili utilizzati dall’uomo, producendo di conseguenza il 2,4% di 
tutta l’anidride carbonica, CO2, prodotta dall’uomo. Considerando le stime di crescita 
dell’aviazione si deduce che nel 2050 il contributo annuale dell’aviazione alla 
produzione di tutte le emissioni nocive sarà intorno al 7%, (Sefain, 2006).  
Il principale combustibile alternativo al cherosene è l’idrogeno liquido che, come noto, 
deve essere prodotto perché non si trova allo stato naturale. Applicazione 
dell’idrogeno nell’ambito dell’industria dei trasporti sono già disponibili (per esempio 






I motori per aviazione ad idrogeno sono simili a quelli attuali, con la sola variazione 
della camera di combustione; il problema  dell’utilizzo dell’idrogeno per la propulsione 
aeronautica non riguarda la disponibilità dei motori. 
L’idrogeno, come verrà meglio evidenziato nel seguito, ha un potere calorifero 3-4 
volte superiore al cherosene a parità di peso; esso però, a causa della bassa densità, 
occupa un volume maggiore rispetto a quello occupato dai carburanti convenzionali. 
L’applicabilità di questa tecnologia all’aviazione da trasporto dipende quindi dalla 
definizione di opportune configurazioni. Le proposte esistenti in letteratura, ad oggi, 
consistono in velivolo convenzionali modificati, posizionando i serbatoi ad idrogeno in 
appositi alloggiamenti creati all’interno della fusoliera; spesso si trovano sopra o alla 
fine della cabina passeggeri in modo che, in caso di incendio, le fiamme si sviluppino in 
alto, senza investire i passeggeri. In questa tesi, invece, si assume di utilizzare una 
configurazione PrandtlPlane. Tale configurazione è caratterizzata da un sistema 
portante iperstatico: per questo motivo è possibile introdurre serbatoi alari. 
Tale possibilità si ritiene sia possibile e vantaggiosa, in tal modo la fusoliera rimane 
invariata e la sicurezza dei passeggeri in caso di incidente non viene ridotta dalla 
presenza di idrogeno. 
Una seconda ragione risiede nel fatto che la configurazione PrandtlPlane risulti ottima 
riguardo all’efficienza aerodinamica e, quindi, la presenza di tali serbatoi può essere 
compensata. 
Sono possibili molte versioni del velivolo. Dato la stampo preliminare del progetto, si è 
scelto di disegnare un velivolo della classe dei 250 passeggeri, con un range di 2500 nm 
al massimo perso al decollo, con velocità di crociera ridotta a M=0.75 in modo da 
ridurre drasticamente i consumi e i problemi che possono derivare da possibili onde 
d’urto in corrispondenza dei serbatoi alari. 
Il lavoro dimostra che l’idea presenta aspetti interessanti, tali da incentivare ulteriori 
approfondimenti.  
Possibilità interessanti si aprono anche nel caso del trasporto merci, campo nel quale si 
dovrebbero realizzare velivoli disegnati a tale scopo. 





1. IDROGENO: CARBURANTE 
ALTERNATIVO PER L’AVIAZIONE 
COMMERCIALE 
1.1  Aviazione e ambiente 
1.1.1   I gas di scarico dei velivoli 
I prodotti della combustione del cherosene sono molteplici, (Svensson, 2005): 
 Anidride carbonica CO2 
 Vapore d’acqua H2O 
 Ossidi di azoto NOx 
 Idrocarburi non combusti UHC e monossido di carbonio CO 
 Particolato 
1.1.1.1 Anidride carbonica e vapore d’acqua 
L’anidride carbonica e l’acqua sono prodotti inevitabili del processo di combustione e 
le quantità prodotte sono direttamente proporzionali al consumo di carburante del 
velivolo. Risulta evidente che, per diminuire queste emissioni, è necessario diminuire il 
consumo specifico del motore e aumentare l’efficienza aerodinamica del velivolo e del 
motore stesso. Sia la CO2 sia l’H2O contribuiscono al riscaldamento globale 
aumentando l’effetto serra; in particolare la CO2 ha un tempo di residenza, ovvero il 
lasso di tempo in cui essa permane nell’atmosfera, di almeno 100 anni per cui 
l’impatto climatico risultante è indipendente dalla quota alla quale viene introdotta. Al 
contrario, gli effetti prodotti dal vapore acqueo sono fortemente dipendenti dalla 
quota di volo. A basse quote, indicativamente nella troposfera, il contenuto di acqua 
nell’atmosfera è cosi elevato ed il tempo di residenza cosi basso che non si hanno 





effetti significativi sul riscaldamento globale. Ad alte quote, invece, l’umidità dell’aria è 
più bassa, per cui il tempo di residenza aumenta fino a 6 mesi ed è pertanto possibile 
che il vapore si accumuli e contribuisca ad aumentare l’effetto serra. Questo 
contributo è essenzialmente legato all’interazione tra lo strato di nubi atmosferico e la 
formazione di scie di condensazione, condensation trails o contrails, che si vanno a 
formare in certe condizioni atmosferiche quando il vapore che fuoriesce dal motore 
può formare piccoli cristalli di ghiaccio. 
1.1.1.2 Ossidi di azoto 
La maggior parte degli ossidi di azoto che si vengono a formare durante la 
combustione sono nella forma NO; di seguito l’ossido di azoto reagisce con l’ossigeno 
ossidandosi e andando a formare il diossido di azoto NO2. Questi composti si originano 
nelle zone della camera di combustione in cui la temperatura di fiamma è elevata, per 
cui, per ridurre tali emissioni, sono in fase di studio camere di combustione innovative, 
come sarà approfondito nel paragrafo 1.5. 
Gli NOx sono molto dannosi per la salute dell’uomo in quanto comportano un aumento 
della concentrazione di ozono che può causare malattie respiratorie e allergie. Il 
contributo all’effetto serra degli ossidi di azoto è indiretto in quanto causa un 
cambiamento nella concentrazione atmosferica di ozono e metano e dipende dalla 
quota di rilascio. A quote inferiori a 15.000 metri si ha un incremento di ozono che 
contribuisce ad aumentare l’effetto serra, mentre a quote superiori si ha un 
assottigliamento dello strato di ozono attorno alla Terra che aumenta la possibilità di 
piogge acide e la radiazione ultravioletta sul suolo, con conseguenze dannose per 
l’uomo e per l’intero ecosistema Terra. 
1.1.1.3 Idrocarburi non combusti e monossido di carbonio 
Le emissioni di UHC e CO sono dovute alla combustione incompleta del carburante in 
camera di combustione in regioni a bassa temperatura e con un tempo di residenza 
basso. In generale tali condizioni si verificano quando il motore eroga poca potenza. 
Una diminuzione delle emissioni è possibile riducendo l’aria di raffreddamento del liner 
e migliorando la nebulizzazione del carburante. Sia gli idrocarburi non combusti sia il 





monossido di carbonio sono dannosi per l’uomo: i primi formano, combinandosi con gli 
NOx lo smog fotochimico; il secondo può causare problemi respiratori e asfissia. 
1.1.1.4 Particolato 
Il particolato è un insieme di particelle volatili e di fuliggine. Le particelle volatili sono 
formate dall’acido solforico condensato e da specie organiche che si possono 
condensare. La fuliggine è formata per il 96% da carbonio e da miscele di idrogeno, 
ossigeno e altri elementi e si forma in regioni localmente ricche di carburante nella 
camera di combustione. Per ottenere una diminuzione di tali emissioni bisogna agire 
sugli iniettori del carburante e migliorare la miscelatura del carburante con l’aria. La 
fuliggine non è tossica in piccole quantità ma causa la formazione di smog; il 
particolato, invece, gioca un ruolo fondamentale nella formazione delle scie di 
condensazione in quanto funge da nucleo per la formazione dei cristalli di ghiaccio. 
1.1.1.5 Impatto delle emissioni sull’ambiente 
Come esposto in precedenza, i gas di scarico dei velivoli causano l’aumento del 
riscaldamento della superficie terrestre in vario modo; di seguito sono riassunti tali 
effetti climatologici (Liebeck L. H., The Boeing Company, USA, 2005). 






Figura 1.1 Effetti climatologici dei gas di scarico dell'aviazione 
L’impatto ambientale delle singole emissioni è stato quantificato come contributo alla 
forza totale radiativa. Nella figura seguente si mostrano tali contributi. 






Figura 1.2 Forza radiativa delle singole emissioni 
Questi risultati sono stati ottenuti dall’IPCC, Intergovenmental Panel on climate 
change, nel 1999, (Svensson, 2005). Come si nota non è stato tenuto conto della forza 
radiativa dovuta ai cirri,1 poiché il grado di incertezza su tale misura era troppo 
elevato. In via del tutto preliminare si può pensare che i cirri contribuiscano tra lo 0 e 
l’80% della forza totale di tutte le altre emissioni. 
1.1.2 Disponibilità di carburante 
Poiché una larga fetta della produzione mondiale di emissioni è dipendente dal 
petrolio, è conveniente avere una stima delle risorse petrolifere mondiali. Queste 
stime sono essenzialmente basate sul tasso di crescita della popolazione mondiale e 
sulla domanda di energia procapite. Nel giugno del 2000 la USGS, United States 
Geological Survey, ha stimato che 3.000 miliardi di barili possano ancora essere estratti 
con la tecnologia attuale; in aggiunta si ritiene che ulteriori 350 miliardi di barili di gas 
                                                     
1
 Cirro: nube del livello superiore della troposfera (altitudine 8.000-12.000 m) che si presenta sotto 
forma di filamenti bianchi, isolati e sottili, formati da cristalli di ghiaccio. 





liquidi naturali possano essere prodotti e altri 850 miliardi di barili di petrolio possano 
essere ricavati da idrocarburi naturali o residui della produzione del greggio, come il 
bitume. Altri esperti come Colin Campbell sostengono che possano essere estratti solo 
altri 1.800 miliardi di barili di petrolio (Svensson, 2005). 
 
 
Figura 1.3 Stima sulle riserve petrolifere mondiali 
L’incertezza sulle stime dipende principalmente da due motivi: le assunzioni fatte per 
le nuove scoperte potenziali e le differenti aspettative riguardo al petrolio che possa 
essere estratto con vantaggi economici. In particolare la USGS stima in 460 miliardi di 
barili la produttività di nuovi giacimenti mentre Campbell la stima in 160 miliardi di 
barili. 
Per quanto riguarda la produzione giornaliera di barili, la USGS stima che si possa 
sostenere una crescita del 2% annua della produzione fino al 2025 arrivando ad una 
produzione giornaliera massima di 125 milioni di barili, dopodiché non sarà possibile 
sostenere una crescita ulteriore e la produzione si assesterà per circa due decenni per 
poi decrescere fino all’esaurimento delle riserve petrolifere mondiali. Le stime di 





Campbell a questo riguardo sono più pessimistiche prevedendo che la massima 
produzione mondiale possa raggiungersi già nel 2010 (Svensson, 2005). 
 
 
Figura 1.4 Produzione di barili di petrolio al giorno secondo la USGS 
Molti fattori vanno ad influenzare questo tipo di stime: le crescenti problematiche 
ambientali e i prezzi degli eventuali carburanti alternativi potrebbero accelerare il 
declino della produttività mentre una maggiore efficienza porterebbe a poter 
sostenere una crescita di produttività fino a ben oltre il 2025. 
Per quanto riguarda l’andamento temporale del costo del carburante esistono delle 
stime tuttavia i costi predetti, come 28 dollari al barile nel 2020, sono già stati 
ampiamente superati per cui sono poco attendibili. Certamente il costo del petrolio è 
destinato a crescere nel tempo. 
1.1.3 Diminuzione attuale dei consumi specifici e prospettive future 
Per cercare di ridurre il più possibile le emissioni nocive, la strategia scelta negli ultimi 
decenni è stata volta a migliorare l’aerodinamica globale del velivolo e quindi la sua 
efficienza per avere meno resistenza in volo, infatti, una riduzione di resistenza dell’1% 
consente di risparmiare 400.000 litri di carburante l’anno e di ridurre le emissioni 
nocive di 5.000 Kg. Parallelamente vi è stata una riduzione dei consumi specifici dei 





motori diminuendo la quantità di carburante bruciato. In aggiunta a questo, l’utilizzo di 
materiali più leggeri come i compositi ha consentito una riduzione del peso delle 
strutture. 
 
Figura 1.5 Utilizzo dei materiali in campo aeronautico 
 Ne è conseguita una riduzione di consumo di carburante per passeggero per miglia di 
circa il 70% negli ultimi 40 anni; i trend di riduzione dei consumi sono mostrati nella 
figura seguente, (Fass, 2001): 
 






Figura 1.6 Trend di riduzione dei consumi dei motori 
Come si nota nella figura precedente, attualmente gli aerei consumano circa il 70% in 
meno rispetto a venti anni fa. Inoltre la produzione di cherosene per i velivoli è 
aumentata di circa il 2,1% nel periodo che va dal 1973 al 1997, mentre la produzione di 
carburante per autoveicoli nello stesso periodo di tempo è aumentata del 3,5%. 
L’IPCC ha sviluppato vari scenari sulla riduzione dell’anidride carbonica prodotta 
dall’uomo: si nota come nel miglior scenario possibile si potrà ottenere una 
stabilizzazione della concentrazione di CO2 entro il prossimo secolo solo se le emissioni 
globali saranno ridotte del 60%. In questo caso la quantità di CO2 presente 
nell’atmosfera risulterebbe comunque maggiore del 70% rispetto alla concentrazione 
dell’era preindustriale. Di seguito sono mostrati i risultati ottenuti dall’IPCC, (Pohl, et 
al., 1997). 






Figura 1.7 Produzione di CO2 secondo l'IPCC 
 
Figura 1.8 Ppm di CO2 nell'atmosfera secondo l'IPCC 
A livello mondiale, per cercare di ridurre l’aumento della temperatura terrestre è stato 
firmato da più di 160 nazioni, nel dicembre 1997, il protocollo do Kyoto. Il trattato è 
entrato in vigore nel febbraio 2005 e i paesi contraenti si impegnano a ridurre le 





emissioni di elementi inquinanti in una misura non inferiore al 5% rispetto alle 
emissioni del 1990, considerato come anno base, nel periodo 2008-2012.  
 
 
Figura 1.9 Andamento attuale della produzione di Co2 e andamento necessario 
Nell’ottobre del 2002 l’Advisory Council for Aeronautics Research in Europe presentò 
un documento, Vision 2020, con lo scopo di definire gli scenari futuri nel trasporto 
aereo e di indicare le sfide e gli obiettivi da raggiungere nel 2020. Tra questi obiettivi è 
inclusa anche una riduzione nelle emissioni di CO2 del 50% e degli NOx dell’80%. 
1.2   L’Idrogeno come carburante alternativo 
Da quanto descritto nel paragrafo 1.1 si evince come, per risolvere il problema delle 
emissioni nocive in via definitiva, sia necessario utilizzare un carburante diverso 
nell’aviazione. Il carburante del futuro deve: 
 Ridurre efficacemente le emissioni nocive 
 Essere sostenibile dall’ambiente cioè basato su energie rinnovabili a lungo 
termine 
 Essere in grado di sostenere l’attuale crescita dell’aviazione commerciale 






I principali candidati ad essere il nuovo carburante sono quattro: 
1. Cherosene sintetico 
2. Alcool 
3. Metano liquido 
4. Idrogeno liquido 
 
Il cherosene sintetico è svantaggioso perché il suo uso incrementa le emissioni di 
anidride carbonica e la sua produzione necessita di larghi quantitativi di energia da 
biomasse a lungo termine, sebbene abbia un’efficienza simile a quella del cherosene 
attualmente in uso, sia una fonte rinnovabile se prodotto da fonti rinnovabili e non 
comporti stravolgimenti nella configurazione del velivolo.  
Analogamente è accantonato l’uso dell’alcool in quanto, nonostante sia una fonte 
rinnovabile e fornisca marcate riduzioni di emissioni aumentando il tono della miscela, 
il suo utilizzo è rischioso per il personale di terra a causa della produzione di acidi a 
basse potenze di combustione, ha un basso potere calorifero e, su larga scala, 
comporterebbe un incremento di fornitura di idrocarburi da fonti rinnovabili 
difficilmente ottenibile. 
Il metano liquido e l’idrogeno liquido sono i carburanti che possono sostituire più 
efficacemente il cherosene. Di seguito sono fornite le principali caratteristiche 
dell’idrogeno, del metano e del cherosene. 
 
Idrogeno Metano Cherosene 
Composizione nominale H2 CH4 CH1.93 
Peso molecolare 2.016 16.04 ≈168 
Calore di combustione [kJ/g] 120 50 42.8 
Densità liquida a 283 k [g/cm3] 0.071 0.423 ≈0.811 
Punto di ebollizione, 1 atm [k] 20.27 112 440-539 
Punto di congelamento [k] 14.4 91 233 
Calore specifico [J/gK] 9.69 3.5 1.98 
Calore di vaporizzazione [J/g] 446 510 360 
Tabella 1.1 Caratteristiche dei principali carburanti candidati 





Come si nota dalla Tabella 1.1 l’idrogeno e il metano sono rispettivamente 11,9 volte e 
1,9 volte meno densi del cherosene ed hanno 2,8 volte e 1,2 volte più energia per unità 
di massa del cherosene. Ne risulta che l’idrogeno richiede 4,1 volte più volume del 
cherosene mentre il metano solamente 1,6 volte. Il metano tuttavia non è in grado di 
adempiere tutte le funzioni indicate prima. Infatti, essendo un combustibile fossile la 
sua durata nel tempo è comunque limitata, per cui la scelta ricade sull’idrogeno. Nella 
tabella seguente sono riportate più in dettaglio le proprietà dell’idrogeno confrontate 
con quelle del cherosene. 
 
Idrogeno Cherosene 
Composizione nominale H2 CH1.93 
Peso molecolare 2.016 ≈168 
Calore di combustione [kJ/g] 120 42.8 
Densità liquida a 283K [g/cm3] 0.071 ≈0.811 
Punto di ebollizione, 1 atm [K] 20.27 440-539 
Punto di congelamento [K] 14.4 233 
Calore specifico [J/gK] 9.69 1.98 
Calore di vaporizzazione, 1 atm [J/g] 446 360 
Velocità di diffusione in aria [cm/s] ≤2.00 ≤0.17 
Velocità buoyant in aria [m/s] 1.2-9 Nonbuoyant 
Limite di infiammabilità in aria [%vol] 4.0-75.0 0.6-4.7 
Tasso di vaporizzazione senza bruciare [cm/min] 2.5-5.0 N/A 
Minima energia di accensione in aria [mJ] 0.02 0.25 
Temperatura di autoaccensione [K] 858 >500 
Velocità di fiamma in aria [cm/s] 265-325 18 
Temperatura di fiamma [K] 2318 2200 
Energia termica irradiata [%] 17-25 30-42 
Limite di detonabilità [%vol] 18-59 N/A 
Tabella 1.2 Proprietà idrogeno e cherosene 
Di seguito viene data una rappresentazione grafica delle variazioni percentuali delle 
proprietà chiave dell’idrogeno e del cherosene, avendo normalizzato al 100% quelle 
del cherosene. 






Figura 1.10 Proprietà chiave dell'idrogeno e del cherosene 
1.2.1 Vantaggi nell’uso dell’idrogeno 
Da un punto di vista ambientale la propulsione a idrogeno consente una riduzione 
nelle emissioni di NOx dell’ordine del 30-50% rispetto a un velivolo propulso a 
cherosene e la riduzione totale delle emissioni di anidride carbonica; una ulteriore 
diminuzione si può ottenere con camere di combustione di nuova generazione come 
sarà descritto nel paragrafo 1.5. Al contrario la produzione di vapore d’acqua aumenta 
di un fattore 2,6. Di seguito è mostrata la differenza nelle emissioni tra un motore 
convenzionale e un motore ad idrogeno per una massa di carburante a parità di 
contenuto di energia. 






Figura 1.11 Differenze nelle emissioni tra un motore convenzionale e uno a idrogeno a parità di contenuto di 
energia 
Considerando gli effetti dell’uso dell’idrogeno su un velivolo, analizzando la Tabella 1.2 
si nota come la massa di idrogeno necessaria per compiere una missione sia 2,8 volte 
minore della quantità di cherosene necessaria per adempiere la stessa missione: il 
risparmio di peso potrebbe tradursi in una minore superficie alare e in motori più 
piccoli. 
A tale proposito, basandosi sull’esperienza con i motori a turbina alimentati con gas 
naturale, la vita dei motori risulta incrementata del 25% in seguito alla mancanza di 
impurità con capacità corrosiva all’interno del carburante e la manutenzione 
diminuisce del medesimo valore a causa della diffusione molto rapida che comporta un 
profilo uniforme di temperatura e quindi minori stress termici nella camera di 
combustione. La bassa emissività della fiamma della miscela idrogeno-aria riduce la 
temperatura del metallo sottoponendo il liner della camera di combustione e le palette 
della turbina a condizioni operative meno gravose. Inoltre il grande calore specifico 
combinato con la temperatura criogenica alla quale viene immagazzinato sul velivolo 
potrebbe suggerire l’uso del carburante stesso come liquido refrigerante del motore. 





La volatilità dell’idrogeno ha come effetto fondamentale, in caso di incendio del 
carburante, di far fuoriuscire verso l’alto l’idrogeno, per cui la miglior strategia per 
evitare o domare un incendio da idrogeno è tagliare la sorgente piuttosto che usare 
sistemi anti incendio. 
Infine un vantaggio non minore rispetto ai precedenti dell’idrogeno risiede nel fatto di 
essere ampiamente disponibile e accessibile in natura: costituisce, infatti, 3/4 della 
materia dell’universo (Sanchez, 2001) e sulla terra è il decimo elemento più 
abbondante.  
1.2.2 Svantaggi nell’uso dell’idrogeno 
Nonostante questi vantaggi significativi, il progetto di un aereo a idrogeno è molto 
impegnativo discostandosi in maniera considerevole dai velivoli convenzionali. 
A causa della bassa densità, il volume di idrogeno necessario per portare a termine la 
missione è circa 4 volte maggiore rispetto a quello di cherosene per cui non può essere 
contenuto nelle ali e in fusoliera ma bisogna progettare un nuovo sistema di serbatoi. 
Inoltre, poiché il carburante è criogenico, sono necessari serbatoi con un rapporto 
superficie-volume adeguato per evitare scambi di calore e minimizzare il volume (e 
perciò il peso) di materiale isolante utilizzato: per il dimensionamento dei serbatoi si 
rimanda al paragrafo 4.2. I serbatoi esterni contribuiscono ad aumentare la resistenza 
e quindi a diminuire l’efficienza del velivolo, come conseguenza saranno necessari 
motori più potenti  e una quantità maggiore di combustibile imbarcato. 
Per quanto riguarda l’impianto del carburante, questo sarà necessariamente più 
pesante e sarà progettato in maniera innovativa come descritto nel paragrafo 1.4. 
Infine, attualmente, uno svantaggio rilevante è il costo: questo dipende da molti fattori 
inclusi i metodi di liquefazione, di lavorazione, di trasporto e di stoccaggio ed il costo 
dell’elettricità utilizzata. Una buona stima è che attualmente, in media, l’idrogeno costi 
circa 3.5 volte in più del cherosene. Si prevede, però, che, in un futuro prossimo, si 
possano avere dei cambiamenti radicali in seguito allo sviluppo di nuove tecnologie di 
produzione dell’idrogeno e all’ampliamento delle quantità di LH2 prodotte. 





1.3   Configurazioni per velivoli a idrogeno 
Come accennato nel sottoparagrafo 1.2.2, lo svantaggio principale derivante 
dall’utilizzo dell’idrogeno risiede nel fatto di dover modificare sensibilmente il layout 
del velivolo in seguito ai grandi volumi richiesti di carburante. Gli studi effettuati 
durante il progetto Cryoplane, (Airbus-Deutchland, 2003), hanno evidenziato come sia 
sconveniente da un punto di vista ponderale immagazzinare il carburante nelle ali e 
come la configurazione dipenda dalla tratta della missione di riferimento presa in 
considerazione. Di seguito si accennerà brevemente a tali configurazioni. 
1.3.1 Velivolo executive e regionale a tratta breve 
Per questa tipologia di velivolo il carburante viene alloggiato nella parte finale della 
fusoliera dopo la paratia di pressurizzazione. Questa soluzione è fattibile solamente 
quando al carico di carburante, e quindi al suo peso, corrispondono frazioni di peso 
ridotte e perciò si hanno modifiche sulla posizione del centro di gravità accettabili. In 
fase di studio, per attenuare questo effetto, è stato pensato di aumentare il diametro 
della fusoliera, tuttavia è stato preliminarmente verificato come in questa 
configurazione sia necessario utilizzare code orizzontali di dimensioni maggiorate 
rispetto ad un velivolo convenzionale con un conseguente aumento di resistenza e 
diminuzione di portanza massima.  
 
Figura 1.12 Configurazione di un velivolo regionale a tratta breve a idrogeno 





1.3.2 Velivolo regionale a tratta medio-lunga 
Per frazioni in peso del carburante maggiori, e quindi per tratte maggiori, per 
bilanciare il serbatoio di carburante posteriore è necessario utilizzare serbatoi più 
avanzati rispetto al baricentro. Per un velivolo regionale a tratta medio-lunga i serbatoi 
vengono perciò installati nella fusoliera sopra i passeggeri creando, oltre a evidenti 
problemi di sicurezza, un aumento di peso e di resistenza per cui questa configurazione 
è meno efficiente della precedente. Il tipico layout è quello della figura seguente. 
 
Figura 1.13 Configurazione di un velivolo regionale a tratta medio-lunga a idrogeno 
1.3.3 Velivolo a tratta medio lunga 
Per questa configurazione è stato proposto di alloggiare il carburante anche nel 
troncone centrale delle ali e quindi di ridurre le dimensioni dei serbatoi in fusoliera, 
tuttavia il vantaggio ottenuto da questa riduzione è annullato dalla riduzione di 
efficienza aerodinamica che si verifica aumentando la superficie alare. 






Figura 1.14 Configurazione scartata di un velivolo a tratta medio-lunga a idrogeno 
Ci si è orientati quindi su una configurazione simile a quella di Figura 1.13. In questo 
caso la soluzione più efficiente consiste nell’avere due serbatoi in fusoliera, uno a 
poppa e l’altro a prua in modo da compensare i rispettivi contributi sul baricentro e da 
ottenere il minor aumento in peso e in superficie bagnata. 
 
Figura 1.15 Configurazione di un velivolo a tratta medio-lunga a idrogeno 





1.3.4 Velivolo a tratta lunga e molto lunga 
Per questa tipologia di velivolo, gli studi effettuati nell’ambito del progetto Cryoplane 
hanno evidenziato come la fusoliera sufficientemente larga possa permettere la 
creazione di un corridoio tra un serbatoio anteriore e il cockpit. 
 
Figura 1.16 Configurazione di un velivolo a tratta lunga o molto lunga a idrogeno 
Tuttavia non sono stati compiuti studi strutturali del serbatoio anteriore come parte 
della fusoliera pressurizzata e perciò questa configurazione deve essere analizzata 
ulteriormente per verificare l’effettiva fattibilità. Se, come discusso dopo l’11 
settembre 2000, fosse possibile eliminare il passaggio tra il cockpit e la cabina, questa 
configurazione risulterebbe fattibile anche per velivoli di taglia inferiore e per fusoliere 
più strette. 
1.3.5 Configurazioni non convenzionali 
Nel corso del progetto Cryoplane sono state analizzate anche possibili configurazioni 
innovative; le più interessanti si sono rivelate quella BWB, Blended Wing Body, e quella 
Twin Boom. La prima ha suscitato interesse a causa del grande volume non utilizzato in 
fusoliera e capace di contenere gli eventuali serbatoi di idrogeno. La seconda, studiata 
più approfonditamente (Sefain, 2006) non si è rivelata superiore ad un’architettura 
convenzionale in seguito all’aumento di resistenza introdotto dai serbatoi esterni. Le 
due configurazioni sono mostrate di seguito. 






Figura 1.17 Configurazione di un velivolo Blended Wing Body idrogeno 
 
Figura 1.18 Configurazione di un velivolo Twin Boom idrogeno 
Nell’ambito delle configurazioni innovative è inserito anche il PrandtlPlane che sarà 
studiato in questa tesi. I dettagli su tale configurazione sono esposti nel paragrafo 2.3. 
1.4   L’impianto carburante nei velivoli a 
idrogeno 
La tipologia e il posizionamento dei serbatoi, differente rispetto ad un velivolo 
convenzionale come descritto nel paragrafo 1.3, richiede una progettazione innovativa 
dell’impianto carburante. 





1.4.1 Caratteristiche richieste all’impianto carburante 
L’impianto carburante di un velivolo innovativo a idrogeno deve soddisfare, oltre ai 
requisiti classici, altre funzioni di primaria importanza (Pohl, et al., 1997): 
 Gli isolanti utilizzati devono garantire che durante gli stop notturni dei velivoli, 
quindi per 12 ore circa, non si abbiano perdite dovute all’evaporazione di 
carburante. 
 I tempi di turn-around di un velivolo tra due voli non dovrebbero essere 
maggiori di quelli attualmente necessari per un velivolo a cherosene, ovvero il 
rifornimento di carburante deve essere possibile all’imbarco in circa 30 minuti. 
 È necessario poter raffreddare il sistema per contenere l’idrogeno liquido e 
riscaldarlo per manutenzione. 
 La vita dei componenti del sistema deve corrispondere alla vita operativa del 
velivolo quindi all’incirca 40.000 ore di volo per un velivolo a corta/media 
tratta. 
 
A tale proposito a livello industriale si è già accumulata una notevole esperienza con 
l’idrogeno liquido sebbene le attuali applicazioni non siano ancora adatte all’industria 
aerospaziale. Infatti, anche se l’idrogeno liquido è il combustibile utilizzato da anni per 
il lancio di vettori dalle agenzie spaziali mondiali, le strutture sono progettate per 
missioni di pochi minuti, mentre in campo aeronautico sono richieste durate ben 
maggiori. 
Inoltre, poiché l’idrogeno viene stoccato allo stato liquido mentre deve essere 
introdotto nel motore allo stato gassoso, è necessario fornire l’impianto di uno 
scambiatore di calore e questo tipo di scambiatore di calore può essere realizzato con 
un tubo avvolto attorno al jet pipe del motore come pensato dalla SNECMA. In questo 
modo si ha sufficiente calore per garantire un aumento di temperatura da 20K a circa 
150-250K, avendo solo una minima perdita della spinta dovuta al raffreddamento del 
gas di scarico. 
 






Figura 1.19 Scambiatori di calore proposti dalla SNECMA 
1.4.2 Layout dell’impianto carburante per velivoli a idrogeno 
Il concetto di fondo di un sistema carburante di un velivolo criogenico è quello di avere 
serbatoi “attivi”, ognuno dei quali alimenta un singolo motore, e serbatoi “passivi” che 
alimentano, a loro volta, i serbatoi “attivi”. Di seguito sono mostrati gli schemi di due 
impianti carburante: il primo per un velivolo regionale a tratta medio-lunga (Pohl, et 
al., 1997), il secondo per un velivolo della medesima classe (Airbus-Deutchland, 2003). 
 
Figura 1.20 Schema di un impianto carburante per un velivolo a idrogeno 






Figura 1.21 Schema di un impianto carburante per un velivolo a idrogeno 
1.5   I motori per velivoli a idrogeno 
Passando da un’alimentazione a cherosene ad una a idrogeno l’architettura generale di 
un motore aeronautico non cambia, ad eccezione della camera di combustione che 
deve essere riprogettata per trarre beneficio dalle caratteristiche del’idrogeno, con 
un’attenzione particolare verso le problematiche ambientali. 
1.5.1 Formazione degli NOx e vantaggi nell’utilizzo dell’idrogeno 
La spinta erogata da un motore è dipendente dalla TET, temperatura in entrata alla 
turbina, che viene a sua volta controllata variando il rapporto combustibile/aria, f, 
nella camera di combustione. 






Figura 1.22 Camera di combustione convenzionale 
 In un motore convenzionale operante a piena potenza, la zona primaria opera 
approssimativamente ad un rapporto f stechiometrico per cui la temperatura di 
fiamma è elevata e le reazioni chimiche avvengono velocemente. In condizioni di 
minimo, invece, il rapporto f è più basso ma deve comunque essere mantenuto, con un 
sufficiente margine, al di sopra della soglia che determina lo spegnimento del motore. 
Poiché la produzione di NOx è dipendente dalla temperatura di fiamma, come 
accennato nel sottoparagrafo 1.1.1, e quest’ultima dipende dal rapporto 
combustibile/aria, si deduce come per diminuire le emissioni di ossidi di azoto sia 
necessario diminuire f. Nella figura seguente è fornito l’andamento teorico della 
temperatura di fiamma in funzione di f per una camera di combustione tradizionale 
utilizzando cherosene e idrogeno. 






Figura 1.23 Temperatura di fiamma per motori a idrogeno e a cherosene 
Il grafico in Figura 1.23 perde di validità qualora si utilizzino camere di combustione 
tecnologicamente più avanzate come le LPP, lean Pre-mixed Pre-vaporized, in quanto 
si riescono ad ottenere motori che utilizzano rapporti combustibile aria più vicini al 
limite di blowout (valore al di sotto del quale la fiamma risulta instabile a causa della 
bassa concentrazione di carburante). 
Si nota come la temperatura di fiamma sia maggiore nel caso di motore alimentato a 
idrogeno, causando effetti negativi rispetto alla produzione di NO; d’altro canto il 
limite di infiammabilità molto basso dell’idrogeno consente di utilizzare f minori. 
Globalmente si riesce tuttavia ad ottenere una grande riduzione nella produzione di 
ossidi di azoto. La velocità di fiamma dell’idrogeno è inoltre maggiore di circa 8 volte 
quella relativa al cherosene per cui è possibile disegnare camere di combustione più 
corte e in questo modo si riduce il tempo di residenza del carburante nella zona 
primaria, diminuendo la probabilità di formazione degli NOx e contemporaneamente 
viene richiesta una minore capacità di raffreddamento del motore. 





Un ulteriore vantaggio nell’utilizzo dell’idrogeno risiede nel fatto di essere immesso nel 
motore allo stato gassoso; infatti, un carburante liquido, al contrario di uno gassoso, ha 
sempre la possibilità di creare zone con rapporti stechiometrici unitari nei pressi 
dell’iniettore del combustibile e quindi formare NOx. 
1.5.2 Camere di combustione innovative 
Per usufruire delle caratteristiche uniche dell’idrogeno è necessario procedere ad un 
disegno completamente nuovo delle camere di combustione. In particolare è stato 
verificato che il numero di iniettori normalmente utilizzato nei motori a cherosene è 
insufficiente per un eventuale motore a idrogeno. 
Nei progetti dei primi anni ’90 sono state ideati due iniettori del carburante innovativi, 
basati sulla premiscelazione dell’idrogeno e dell’aria; nel primo ciò è stato realizzato 
iniettando il carburante radialmente in un flusso di aria turbolenta, nel secondo 
iniettando l’idrogeno in una zona di aria turbolenta creata da un intenso flusso di 
taglio. Questi concetti sono mostrati nella figura seguente. 
 
Figura 1.24 Iniettori innovativi, a flusso assiale e a flusso radiale 
I test condotti hanno mostrato come la premiscelazione del carburante con l’aria offra 
notevoli riduzioni di emissioni dannose. Tuttavia, nonostante l’ottima stabilità 
dimostrata da prove sperimentali, la tipologia a flusso di taglio è stata abbandonata in 
quanto la produzione di ossidi di azoto era superiore rispetto al tipo a flusso assiale. In 





seguito è stato abbandonato anche il miscelatore a flusso assiale per la parziale 
impossibilità di evitare il ritorno di fiamma e la possibilità di autoaccensione della 
miscela che possono verificarsi nel miscelatore per alte temperature dell’aria in 
ingresso e nel caso in cui il tempo di residenza del carburante nel miscelatore sia 
maggiore del tempo necessario alla sua autoaccensione. Nonostante questi problemi si 
siano verificati sotto le condizioni di lavoro più severe, ne risulta comunque 
compromessa l’affidabilità. 
Recentemente la ricerca si è diretta verso un nuovo tipo di camera di combustione non 
premiscelata denominata Micromix. 
1.5.3 Configurazione Micromix e riduzione delle emissioni di NOx 
Il combustore Micromix consiste in un numero molto grande di iniettori di carburante, 
tipicamente più di 1000, distribuiti radialmente attorno alla sezione principale del 
bruciatore riuscendo a minimizzare l’ingombro geometrico della camera di 
combustione. Teoricamente, maggiore è il numero degli iniettori, migliore è l’efficienza 
del combustore; tuttavia, il massimo numero realizzabile è determinato dai costi delle 
tecniche di produzione e dalle condizioni di stabilità del minimo del motore le quali 
sono deteriorate dalle ridotte dimensioni della fiamma. Minimizzando la scala della 
combustione è possibile ridurre in modo considerevole le zone a rapporto f unitario e 
quindi i punti caldi in grado di formare NO. Di seguito è mostrata la configurazione di 
un combustore Micromix di terza generazione con 1600 flamelets. 






Figura 1.25 Micromix di terza generazione 
Il combustore della figura precedente è stato utilizzato su di un motore APU GTCP 36-
300 per ottenere dati sperimentali sulle emissioni di NOx. I risultati degli esperimenti 
sono mostrati nella Figura 1.26. 






Figura 1.26 Emissioni di NOx con combustore Micromix 
Come si nota utilizzando un combustore Micromix in un motore a idrogeno, si 
ottengono 3 ppm (parti per milioni) di NOx a condizioni atmosferiche di entrata nel 
bruciatore, pari a una riduzione dell’85-86% rispetto a un combustore convenzionale a 
cherosene. È inoltre evidente come utilizzando il medesimo combustore per un 
motore a cherosene, non si hanno le medesime prestazioni in termini di riduzione della 
concentrazione di NOx. 
1.5.4 Caratteristiche di un motore a idrogeno 
In uno studio precedentemente svolto (Svensson, 2005), al fine di mettere in luce le 
differenze sostanziali tra un motore a cherosene convenzionale e uno alimentato ad 
idrogeno, stati stimate i parametri di tre motori con il medesimo rapporto di diluizione, 
il rapporto delle pressioni e la portata massica di aria in ingresso in condizioni di 
decollo: 





1. Il motore di riferimento V2527-A5 (Ker) 
2. Una variante a idrogeno del motore di riferimento con la medesima 
temperatura in uscita al compressore (H2 COT eq) 
3. Una variante a idrogeno del motore di riferimento con la medesima spinta (H2 
FN eq) 
 
I risultati ottenuti sono riportati nella tabella seguente: 
 
 Ker H2 
COT 
eq 
∆[%] H2 FN eq ∆[%] 
W1 [kg/s] 369.3 369.3 - 369.9 - 
WF [kg/s] 1,167 0,4369 -62,6 0,4136 -64,6 
FN [kN] 117,9 121,7 3,2 117,9 - 
COT [K] 1555 1555 - 1522 -2,2 
TET [K] 1471 1473 0,2 1443 -1,9 
SFC[g/kNs] 9,899
9 
3,5909 -63,7 3,5092 -64,6 
ESFC[g/kNs] 426,9 430,9 0,9 421,1 -1,4 





0,2862 -11,4 0,3228 -3,4 
Wout [kg/s] 64,83
9 
64,109 -1,1 64,086 -1,2 
Vout [m/s] 387,8 450,9 16,3 391,9 1,1 
Tabella 1.3 Prestazioni di un motore a cherosene e a idrogeno, (Svensson, 2005) 
In questo lavoro ci si è riferiti alle variazioni percentuali ottenute nel caso di motore a 
idrogeno con la medesima spinta, poiché il motore utilizzato nel velivolo in esame non 
ha le caratteristiche del V2527-A5. 
Analizzando i dati delle simulazioni ci si rende conto che, nel caso di interesse, si ha un 
piccolo incremento di prestazioni per quello che riguarda l’ESFC. Tale miglioramento è 
legato alla quantità maggiore di H2O, con il suo alto Cp, rispetto alla CO2 che è assente. 
Inoltre il motore lavora a TET, Temperatura in ingresso della turbina, minore rispetto al 
motore base, come spiegato nel sottoparagrafo 1.5.1. 





1.6   Sicurezza dell’idrogeno 
1.6.1 Caratteristiche generali dell’idrogeno 
L’idrogeno è un carburante estremamente volatile che deve essere maneggiato con 
cura, tuttavia non è poco sicuro se raffrontato con gli altri carburanti a base di 
idrocarburi. In caso di collisione, ad esempio, l’idrogeno fuoriuscirebbe verso l’alto e 
non formerebbe nubi di gas tossico, prima tra le cause dei decessi in seguito ad un 
incidente aereo, garantendo così un grado di sicurezza maggiore rispetto ai velivoli 
convenzionali. 
A questo proposito si ricorda come nell’incidente dell’Hindenburg del 6 maggio 1937 il 
dirigibile bruciò per circa un minuto prima di schiantarsi al suolo e si salvarono 62 delle 
97 persone a bordo. Nessuno dei decessi fu provocato dalle ustioni dovute alla 
combustione dell’idrogeno, 33 delle 35 vittime morirono perché saltarono dal 
dirigibile. 
L’ampio limite di infiammabilità in aria e la bassa energia di autoaccensione 
costituiscono invece uno svantaggio: infatti, basse concentrazioni di idrogeno e piccole 
quantità di energia sono sufficienti ad innescare l’accensione della miscela; tuttavia 
occorre anche ricordare che nella maggior parte degli incidenti che possono verificarsi, 
viene rilasciata molta più energia di quella minima per i carburanti, causandone 
l’accensione indipendentemente dall’energia richiesta. La fiamma sprigionata in 
seguito ad un incidente è incolore, inodore e non è visibile alla luce del giorno: tali 
caratteristiche negative possono essere aggirate prevedendo l’utilizzo di adeguati 
sistemi di controllo e segnalazione. 
1.6.2 Rischi associati alle basse temperature 
Ogni traccia di aria o umidità può congelare a contatto con le tubazioni e i serbatoi 
dell’idrogeno liquido, causando danni ad esempio a valvole e, più in generale, alla 
sistemistica. Probabilmente una contaminazione di questo genere provocò l’esplosione 
della missione ARIANE 501 nel 1996. 
Da un punto di vista strutturale le basse temperature possono modificare 
sensibilmente le caratteristiche dei materiali, per cui è necessario scegliere metalli 





compatibili con le temperature in gioco, come ad esempio alcune leghe di alluminio, gli 
acciai austenitici e alcune leghe rame-titanio. 
1.6.3 Rischi associati alla combustione 
A titolo di esempio si consideri una miscela potenzialmente esplosiva di 1 m3 di aria e 
idrogeno in rapporto 90%-10%, a cui corrisponde una massa di circa 8 kg di idrogeno. 
La potenziale esplosione di questa miscela provocherebbe una sovrappressione di 150 
mbar a 5 metri di distanza e di 50 mbar a 10 metri di distanza. Questo semplice 
esempio illustra come anche l’accensione di piccole fuoriuscite di idrogeno potrebbero 
causare gravi pericoli ed anche la perdita del velivolo. 
Per quanto riguarda la zona di pericolo dovuta a spillamenti di gas, si nota come 
l’idrogeno diffonda più velocemente di altri gas a causa della sua alta galleggiabilità e 
quindi sia meno pericoloso (nella figura 1.30 è raffigurato un esperimento effettuato in 
Canada che testimonia questa particolare proprietà dell’idrogeno). Nella figura 
seguente è riportata la zona di pericolosità provocata da uno spillamento di 3.3 m3 di 





Figura 1.27 Zona di pericolo dovuta a spillamento di gas 







Figura 1.28 Una macchina a idrogeno (sopra) e una convenzionale (sotto) 
1.6.4 Rischi associati all’uso operativo dell’idrogeno 
Di seguito si riassumono i principali pericoli dovuti all’uso dell’idrogeno su velivoli civili 
e vengono forniti anche possibili mezzi di prevenzione e protezione che possono 
essere utilizzati e realizzati. 
 
Rischi Mezzi di prevenzione e protezione 
Espansione del 




 Evitare zone di eventuale accumulo di liquidi nei serbatoi 
 Utilizzo di sistemi di ventilazione per l’idrogeno gassoso 
 Utilizzo di isolante per l’impianto combustibile 
 Protezione della sistemistica con dispositivi di sicurezza come ad 
esempio valvole di sicurezza 
 Monitoraggio dei livelli dei pressione del sistema e ideazione di 
nuove procedure di sicurezza 
Volatilità 
Accumulo di gas 
 Utilizzo di sistemi di ventilazione per l’idrogeno gassoso 
 Monitoraggio della concentrazione di idrogeno, della pressione, 
di eventuali perdite e procedure per l’evacuazione 
Infiammabilità 
 
 Cercare di ventilare o eliminare l’eventuale idrogeno gassoso 
 Utilizzo di sistemi per il rilevamento della fiamma dell’idrogeno 









Persone in prossimità 
di un incendio 
ad esempio attraverso infrarossi 
 Attivazione o attivazione di emergenza di sistemi antincendio in 
caso di rilevamento della fiamma 
 Istruzione degli operatori circa i rischi specifici dovuti all’utilizzo 
dell’idrogeno e sulle procedure di emergenza 
 Utilizzo per il personale di abbigliamento protettivo 
Basse temperature 
 
Formazione di ghiaccio 
 
Infragilimento 
 Utilizzo di isolante termico 
 Utilizzo sistemi per evitare e eliminare l’eventuale formazione di 
ghiaccio 
 Utilizzo di materiali compatibili con le temperature in gioco 
 Monitoraggio della temperatura e ispezioni regolari sugli 
impianti 
 Ideazione di procedure di emergenza in caso di danneggiamento 
dei sistemi 
Piccole dimensioni 
della molecola di 
idrogeno 
 
Perdite sulle interfacce 
 Minimizzare le interfacce e i giunti 
 Utilizzo di isolanti avanzati 
 Ispezione e test per le interfacce 
 Rilevamento di idrogeno in prossimità di interfacce o giunti 
 Utilizzo di sistemi di isolamento ridondanti 
Tabella 1.4 Rischi e prevenzioni sulla sicurezza 
1.7   Metodi di produzione dell’idrogeno 
La produzione di idrogeno è comunemente attuata con due metodologie diverse: dagli 
idrocarburi e dai combustibili fossili attraverso un processo chimico, o dall’acqua 
utilizzando le biomasse (ad esempio le alghe o l'elettricità) via elettrolisi. 
1.7.1 Produzione dagli idrocarburi 
1.7.1.1 Steam reforming 
L’idrogeno può essere ottenuto dal gas naturale con un’efficienza all’incirca dell’80% 
oppure da altri idrocarburi con diversi livelli di efficienza. La produzione attraverso 
steam reforming è attualmente quella più utilizzata su larga scala. 
Ad alte temperature, tra i 700 e i 1100°C, il vapore d’acqua reagisce col metano 
producendo una miscela di idrogeno molecolare e biossido di carbonio attraverso la 
seguente reazione: 
 





𝐶𝐻4 + 2𝐻2𝑂 → 𝐶𝑂2 + 4𝐻2 
 
L’energia richiesta per l’attivazione della reazione è, in genere, fornita bruciando parte 
del metano. 
1.7.1.2 Carbone 
L’idrogeno può essere anche prodotto dal carbone; tuttavia la CO2 prodotta è il 400% 
di quella generata attraverso lo steam reforming. Oltre ad avere un enorme impatto 
ambientale, le risorse di carbone sono molto limitate e non rinnovabili. 
1.7.2 Produzione dall’acqua 
1.7.2.1 Produzione biologica 
Il bioidrogeno può essere prodotto mediante alghe. Alla fine degli anni Novanta si 
scoprì che se le alghe venivano private dello zolfo, cessavano di produrre ossigeno 
attraverso la normale fotosintesi per produrre idrogeno. 
Si pensa che questo metodo produttivo sia economicamente fattibile, superando la 
barriera del 7-10% di efficienza. 
Il bioidrogeno può essere prodotto in bioreattori che non utilizzano alghe ma 
soprattutto materiali di scarto. Il processo coinvolge batteri che si alimentano di 
idrocarburi e che producono idrogeno e CO2. La CO2 può essere intrappolata con 
successo in vari modi, liberando solamente l'idrogeno gassoso. Un prototipo di 
bioreattore per l'idrogeno che utilizza i rifiuti come substrato è in fase di studio negli 
Stati Uniti. 
1.7.2.2 Elettrolisi 
La produzione di idrogeno attraverso l’elettrolisi è ottenuta facendo passare una 
corrente elettrica attraverso l’acqua e decomponendola in idrogeno, che si deposita 
sul catodo caricato negativamente, e ossigeno, che si deposita sull’anodo caricato 
positivamente. 
Il motivo per cui l’elettrolisi non è un metodo di produzione diffuso su larga scala è 
puramente economico e non riguarda l’efficienza di produzione. L’energia elettrica 
necessaria per il procedimento è infatti da 3 a 5 superiore rispetto alla stessa quantità 





di energia ottenibile direttamente da combustibili fossili, per questo motivo i siti di 
produzione vengono generalmente costruiti in prossimità di impianti per la produzione 
di energia idroelettrica, in modo tale da avere energia elettrica a basso costo. 
1.8  Cenni storici sull’utilizzo dell’idrogeno 
nell’aviazione 
Storicamente i primi studi effettuati sull’utilizzo dell’idrogeno in campo aeronautico 
sono datati 1937, quando fu testato un motore Heinkel-Hes-2 alimentato a idrogeno. 
In quel periodo le motivazioni che spinsero alla scelta dell’idrogeno furono 
essenzialmente legate alla durata prolungata dello sviluppo delle camere di 
combustione per la combustione del gasolio. L’idrogeno si rivelò applicabile per una 
dimostrazione preliminare sulla fattibilità dei principi della propulsione a getto. 
Dopo circa 20 anni, nel 1956, la Pratt & Whitney Aircraft, sotto commissione del 
governo degli Stati Uniti, verificò la possibilità di utilizzare idrogeno liquido come 
carburante in campo aeronautico. Le ricerche comportarono anche un test su una 
versione modificata del motore J57 e lo sviluppo di un motore a idrogeno da utilizzare 
su velivoli per ricognizioni supersoniche. 
Nella metà degli anni ’50 anche la NASA compì studi sull’utilizzo dei motori a idrogeno 
in seguito alle necessità militari di avere velivoli che volassero a quote più alte e per 
tratte maggiori: come risultato l’idrogeno si rilevò estremamente stabile. 
In seguito tra il 1957 e il 1958, un B-57 fu modificato con l’integrazione di un motore 
J65 alimentato a idrogeno e JP-4 durante la fase di decollo e inizio crociera. Il velivolo 
in questione era equipaggiato con un serbatoio contenente elio, avente la funzione di 
pressurizzare l’alloggiamento sopra il serbatoio di idrogeno allo scopo di forzare 
l’idrogeno stesso a passare attraverso lo scambiatore di calore. La configurazione 
dell’aereo è mostrata nella figura seguente. 






Figura 1.29 B-57 modificato per l'utilizzo di idrogeno liquido 
In crociera la transizione verso l’alimentazione completa a idrogeno è composta da due 
fasi: la purificazione delle tubazioni per l’idrogeno e un’alimentazione combinata 
idrogeno e JP-4 per due minuti, fu provata per più di 40 volte. Con i risultati della 
sperimentazione fu evidente che l’applicazione dell’idrogeno come carburante 
all’aviazione civile sarebbe stata possibile solo a seguito di avanzamenti tecnologici 
riguardo la progettazione dei motori e della riduzione del costo del nuovo carburante, 
eccessivo per l’epoca. 
Negli anni ’70 in seguito della crescita del prezzo del petrolio decisa dall’OPEC, la 
General Electric Company partecipò a studi di ricerca e sviluppo circa l’utilizzo 
dell’idrogeno per la propulsione aeronautica. Durante lo stesso periodo la NASA eseguì 
studi di fattibilità su velivoli subsonici propulsi a cherosene sintetico (sinjet), metano e 
idrogeno: l’idrogeno liquido si mostrò l’alternativa più credibile e interessante ai 
carburanti tradizionali. 
Negli anni ’80 in Russia si sviluppò un TU-155 sperimentale in cui uno dei tre motori, un 
NK-88, era alimentato a idrogeno e cherosene o a gas liquido naturale, LNG, e 
cherosene. 






Figura 1.30 TU-155 sperimentale per l'utilizzo di idrogeno o LNG 
Il velivolo, essenzialmente un TU-154 modificato, fu dotato di un serbatoio di 18 m3 di 
idrogeno nella zona finale della fusoliera. Il primo volo fu effettuato nel 1998 e durò 21 
minuti e, a differenza del B-57, l’NK-88 bruciò idrogeno per tutta la durata del volo. Per 
tutta la campagna sperimentale non ci furono danni o malfunzionamenti utilizzando 
sia idrogeno liquido sia LNG. 
Più recentemente, nel 1992, col progetto EQHHPP, Euro-Québec Hydro-Hydrogen Pilot 
Project, si decise di sviluppare metodi e tecnologie in grado di ridurre la produzione di 
NOx durante la combustione dell’idrogeno. 
Nei primi anni 2000 è stato iniziato un progetto commissionato dalla Comunità 
Europea denominato Cryoplane, al quale hanno partecipato industrie, enti di ricerca e 





università, avente lo scopo di fornire un’analisi di sistema sull’introduzione 
dell’idrogeno liquido nell’aviazione civile. 





2. IL PRANDTLPLANE 
2.1   Aspettative sull’aviazione: “A vision for 
2020” 
L’Unione Europea ha sintetizzato le richieste e le problematiche cui l’aviazione deve 
assolvere o risolvere in un documento, “European Aeronautics: A Vision For 2020 ”, 
firmato da importanti personalità nell’ambito dell’aeronautica. 
Questo documento propone nuovi e ambiziosi obiettivi per gli anni a venire: 
1. Obiettivi sulla qualità e accessibilità: 
 Non più di 15 minuti di attesa in aeroporto prima della partenza e dopo 
l’arrivo per voli a breve tratta, non più di 30 minuti per voli a lunga tratta 
 I passeggeri dovranno usufruire di maggior comfort e mobilità a bordo dei 
velivoli e saranno in grado di poter usufruire di telecomunicazioni a bordo 
 Si dovrà aumentare il trasporto per via aerea in quanto più competitivo 
rispetto al trasporto via mare e via terra. Si dovranno interfacciare i vari 
sistemi di trasporto 
 Si dovranno ridurre i costi operativi del 30% 
2. Obiettivi sulla sicurezza: 
 Ottenere una riduzione globale degli incidenti di 5 volte rispetto ai livelli 
attuali 
 Ridurre drasticamente l’impatto di errori umani negli incidenti aerei 
 Imporre standard più efficaci per l’addestramento sulle operazioni di 
manutenzione e sulle competenze dei controllori del traffico aereo 
3. Obiettivi sull’impatto ambientale: 
 Ridurre del 50% l’intensità del rumore percepito a bordo rispetto alla 
media attuale 





 Riduzione del rumore al di fuori della zona aeroportuale di giorno e di 
notte attraverso la realizzazione di aerei più silenziosi, di migliori 
pianificazioni dell’atterraggio e dell’uso sistematico di procedure per la 
riduzione del rumore 
 Riduzione del 50% delle emissioni di CO2 per passeggero per kilometro, 
ovvero diminuzione del consumo specifico del 50%, e riduzione dell’80% 
di emissioni di ossidi di azoto 
4. Sistema di trasporto aereo europeo 
 Ideazione di un sistema manageriale del traffico aereo che possa gestire 
16.000 voli l’anno, tutti i giorni, per 24 ore con un uso più efficiente dello 
spazio aereo europeo 
 Sviluppo di un sistema di controllo del traffico aereo basato sul sistema 
satellitare globale civile 
 Integrazione del trasporto aereo in un sistema di trasporto multimodale 
efficiente 
 
2.2   Configurazioni innovative 
L’opinione generale nel mondo dell’aeronautica è che la configurazione tradizionale 
per il trasporto aereo ha quasi raggiunto un ottimo. L’attuale configurazione con ali a 
freccia e motori subalari, le cui origini vanno fatte risalire al bombardiere B-47, si trova 
all’apice di un eventuale ciclo evolutivo come illustrato nella figura seguente. 






Figura 2.1 Evoluzione della configurazione dei velivoli 
È evidente che nuovi minimi miglioramenti delle prestazioni siano possibili unicamente 
a patto di un grande sforzo. Pertanto, per riuscire ad ottenere gli obiettivi elencati nel 
paragrafo 2.12.1, è necessaria un’innovazione, nello specifico è richiesta una modifica 
globale della configurazione. Le più studiate sono quella Blended Wing Body, 
brevemente discussa in seguito, e quella PrandtlPlane che sarà studiata più 
dettagliatamente nel paragrafo 2.3. 
2.2.1 Blended Wing Body (BWB) 
La configurazione tutt’ala fu studiata in principio durante la seconda guerra mondiale 
dal regime nazista che sviluppò un prototipo volante. 
 






Figura 2.2 Prototipo dell'Horten VII 
Successivamente è stato sviluppato dalla Northrop-Grumman un bombardiere tutt’ala 
per l’esercito degli Stati Uniti. Tale velivolo, il B-2 Spirit, è il più costoso aereo mai 
realizzato: si stima che il costo unitario sia tra 1 e 2 miliardi di dollari. 
 
 
Figura 2.3 B-2 Spirit 
Negli ultimi anni si è pensato ad un utilizzo di questa configurazione per scopi civili. 
Una possibile configurazione è data di seguito. 
 






Figura 2.4 BWB civile 
Per cercare di aumentare la stabilità del volo è stato pensato un BWB con ali a C. 
2.2.1.1 Vantaggi del BWB 
I vantaggi di questa configurazione sono i seguenti: 
 Diminuzione del 50% della resistenza parassita dovuta alla mancanza di una 
vera e propria fusoliera 
 Alta efficienza in condizioni di crociera rispetto ad architetture tradizionali 
 Basso momento flettente lungo l’apertura in crociera utilizzando un’adeguata 
distribuzione di carico 
2.2.1.2 Svantaggi del BWB 
D’altro canto i possibili svantaggi sono: 
 Velivoli molto grandi possono avere aperture molto maggiori di quelle massime 
consentite negli aeroporti, cioè di 80 metri 
 Difficoltà dell’integrazione dell’impianto propulsivo. Nel B-2 i motori sono 
integrati, tuttavia per applicazioni civili ciò risulta inappropriato 
 Possibili problemi di stabilità del velivolo (specie ad alte incidenze) 
 Problemi legati al controllo del velivolo in beccheggio 
 Bassa efficienza strutturale dovuta alla pressurizzazione del velivolo 
 Bassa qualità del volo in rollio. Infatti, durante una manovra di rollio i 
passeggeri seduti molto distanti dall’asse di rotazione potrebbero percepire 
accelerazioni rilevanti 





 Problemi di sicurezza legati, ad esempio, all’evacuazione in caso di incendio 
2.3   Il Best Wing System 
In condizioni di crociera la resistenza indotta è circa il 43% della resistenza totale, il 
rimanente è dato dalla resistenza d’attrito, 47%, e dalla resistenza d’onda, 10%. Nel 
caso di un monoplano, ovvero per i moderni velivoli, la resistenza indotta è minima per 
una distribuzione di portanza ellittica lungo l’ala. Per minimizzare ulteriormente la 
resistenza indotta attualmente sono utilizzate le winglets all’estremità alare. 
Nel 1924 Prandtl affermò che era possibile una riduzione di resistenza indotta a parità 
di portanza utilizzando un sistema portante a box avente le seguenti caratteristiche: 
 Stessa distribuzione di portanza sull’ala inferiore e superiore, cioè 
equiripartizione della portanza tra le due ali. 
 Distribuzione di portanza a farfalla e ad integrale nullo sulle paratie laterali che 
uniscono le ali. 
 
Un box wing con le suddette proprietà è detto “Best Wing System”. 
 
 
Figura 2.5 Il Best Wing System di Prandtl 





Sotto tali ipotesi l’efficienza di questo sistema è funzione del parametro 𝑕 𝑏 , cioè il 
rapporto tra la distanza verticale delle due ali, 𝑕, e l’apertura del sistema alare, 𝑏. Dagli 





1 + 0.45 ∙ 𝑕 𝑏 
1.04 + 2.81 ∙ 𝑕 𝑏 
 
 
Dove con 𝐷𝐵𝑊𝑆  si intende la resistenza del best wing system e con 𝐷𝑚  la resistenza di 
un monoplano. Si nota come il rapporto decresca, e quindi aumenti l’efficienza del 
miglior sistema portante, fino a raggiungere asintoticamente il valore 0.16, come 
mostrato in figura seguente. 
 
Figura 2.6 Efficienza del BWS di Prandtl 
La soluzione del problema di Prandtl è stata risolta in forma chiusa nel 1999 e ne è 
risultato che la soluzione fornita è leggermente ottimistica. Di seguito è mostrato 
l’andamento reale dell’efficienza del sistema. 






Figura 2.7 Efficienza del BWS di Prandtl reale e approssimata 
In pratica le riduzioni di resistenza indotta che si ottengono per valori di 𝑕 𝑏  compresi 
tra 0,1 e 0,2 sono dell’ordine del 20-30%. Una tipica configurazione PrandtlPlane è 
mostrata di seguito. 






Figura 2.8 Configurazione PrandtlPlane da 250 posti 
2.3.1 Vantaggi della configurazione PrandtlPlane 
Poiché i parametri che definiscono la geometria sono molto più numerosi di quelli che 
definiscono una geometria tradizionale, ci sono molti più parametri sui quali er 
ottimizzare la configurazione. 





Da un punto di vista strutturale la configurazione PrandtlPlane può portare a molteplici 
vantaggi, i principali sono: 
 L’apertura alare è in generale limitata rispetto alle architetture attuali senza 
penalizzazioni dovute alla resistenza indotta 
 I problemi aeroelastici possono essere meno gravosi rispetto ad un velivolo 
tradizionale  
 La configurazione a doppia ala incastrata comporta, insieme al posizionamento 
dei motori e dei carrelli in fusoliera, una riduzione in peso delle ali stesse  
 La trasmissione delle forze di portanza avviene attraverso un sistema con 
reazioni sovrabbondanti, ciò risulta importante per le caratteristiche damage 
tolerance 
 Il problema della divergenza dell’ala posteriore con freccia negativa viene 
stabilizzato dell’ala anteriore a freccia positiva 
 La fusoliera è equivalente ad una trave vincolata con due appoggi, 
rispettivamente l’ala anteriore e l’ala posteriore. In questo modo il momento 
flettente è quasi nullo in corrispondenza dei vincoli e in condizione di 
atterraggio tali carichi tendono a scaricare le tensioni che si verificano in volo 
contrariamente a quanto accade attualmente 
 L’ala posteriore è stabilizzante ma, a differenza di un velivolo tradizionale, 
fornisce contributi positivi alla portanza in tutte le condizioni di volo 
 Il controllo longitudinale può avvenire con un momento puro senza variazioni 
delle forze di portanza, attraverso rotazioni opposte delle superfici di controllo 
sull’ala anteriore e posteriore. In questo modo si potrebbe ottenere una 
riduzione delle dimensioni di tali superfici grazie ai grandi bracci che generano 
la coppia 






Figura 2.9 Superfici di controllo longitudinale in configurazione PrandtlPlane 
 Il controllo sul piano latero-direzionale può essere coadiuvato, dopo e dovute 
verifiche strutturali, da superfici posizionate sui due impennaggi verticali 
 La stabilità latero-direzionale può essere ottenuta con angoli di diedro sia 
sull’ala anteriore sia sulla’ala posteriore 
 Lo smorzamento in beccheggio è un ordine di grandezza superiore a quello dei 
velivoli tradizionali con un vantaggio di comfort per i passeggeri 
 Gli alettoni possono essere posizionati o solo sull’ala posteriore o su entrambe 
le ali. In questo modo entrambe le ali hanno sistemi di controllo lungo tutta 
l’apertura per cui è possibile ottenere la condizione di best wing system, sia in 
decollo sia in atterraggio 





 I flap, su entrambe le ali, si possono estendere per una frazione più piccola di 
corda. Di conseguenza si potrebbe avere una configurazione di bassa velocità 
più favorevole 
 
2.3.2 Stato dell’arte 
Il PrandtlPlane è stato ampiamente studiato presso il Dipartimento di Ingegneria 
Aerospaziale dell’Università di Pisa. In particolare è stato compiuto uno studio 
preliminare su un PrandtlPlane da 250 posti  (J. Scanu, 2004) in cui sono state seguite 
le indicazioni del paragrafo 2.1 e il cui risultato è stato mostrato in Figura 2.8. Questa 
configurazione è stata successivamente studiata in bassa velocità, dimensionandone 
pertanto il sistema di ipersostentazione; è stato effettuato un dimensionamento 
preliminare del tronco posteriore di fusoliera in corrispondenza della zona di attacco 
dei motori (Pierotti, 2005) ed infine è stata dimensionata la fusoliera in corrispondenza 
della zona di attacco dei carrelli. 
In parallelo è stato dimensionato un ultraleggero (Cipolla, et al., 2006), (Chiavacci, 
2005) in configurazione PrandtlPlane. 






Figura 2.10 Configurazione PrandtlPlane ultraleggero 
Attualmente è stato realizzato un prototipo volante in scala ed è in fase di costruzione 
il primo prototipo in scala 1:1 con pilota a bordo. 





3. METODOLOGIA DI 
PROGETTAZIONE UTILIZZATA 
Il presente lavoro si basa sulla progettazione preliminare di un velivolo PrandtlPlane 
propulso ad idrogeno liquido. 
Per fare ciò ci si è basati sulle informazioni contenute in due lavori precedentemente 
svolti: (Sefain, 2006) e Progetto CryoPlane. 
Si è cercato, quindi, di fondere tutte le informazioni in possesso al fine di progettare un 
velivolo che abbia sia gli aspetti positivi derivanti dall’architettura PrandtlPlane, che 
quelli derivanti dall’utilizzo di idrogeno liquido, come descritto nei capitoli 1 e 2. 
Partendo da specifiche relative ad un velivolo da trasporto passeggeri, mostrate nella 
Tabella 4.1, è stata sviluppata un’architettura innovativa derivante da uno studio di 
ottimizzazione. 
In particolare, i parametri da valutare sono stati l’allungamento alare e la quota di 
crociera: si è scelto un insieme di valori possibili (Tabella 3.1) tale da avere una 
configurazione che risulti essere un compromesso accettabile tra basso impatto 
ambientale ed esigenze di peso. 
 
 Valore minimo Valore massimo 
AR 4 11 
h cruise 27000 ft 35000 ft
 
Tabella 3.1 Valori utilizzati nello studio parametrico 
Poiché il velivolo ha un’architettura non convenzionale, di tipo biplana, il valore di AR 
scelto è un valore di riferimento. Infatti si è scelto di utilizzare il valore di AR riferito 











 in realtà il velivolo sarà dotato di due ali il cui allungamento alare sarà sensibilmente 
diverso da quello di riferimento.  
 
Figura 3.1 Schema logico riguardante lo sviluppo dell'intero progetto 
Lo schema logico utilizzato nello sviluppo del progetto è illustrato in Figura 3.1. 
Considerando le specifiche si è definito il layout della fusoliera, esplicitando sia gli 
ingombri esterni che l’organizzazione degli interni. 





Calcolato quindi il punto operativo, mediante il quale si sono valutati il carico alare e il 
rapporto spinta-peso, si è riusciti a stimare il peso massimo al decollo. 
Tale valutazione è stata svolta utilizzando il diagramma logico illustrato in Figura 3.2. 
 
 
Figura 3.2 Diagramma utilizzato per la stima del peso massimo al decollo 
Utilizzando dati empirici, si è fissato un peso massimo al decollo di primo tentativo; in 
seguito, utilizzando la metodologia delle frazioni in peso e il modello CR 151970 
sviluppato dalla NASA(NASA, 1977), è stato possibile ricavare il peso del carburante 
necessario per la missione ed il peso strutturale del velivolo. 
Poiché i vari pesi sono in correlazione tra di loro, è stato necessario implementare un 
ciclo iterativo che aggiornasse automaticamente il valore del peso massimo al decollo 
di ingresso. 
Terminata questa prima fase si è ricavato un elenco di parametri caratteristici per ogni 
configurazione; attraverso lo studio di tali parametri è stata scelta la configurazione 
definitiva. 





Di tale configurazione è stata effettuato il dimensionamento della configurazione alare 
ottenendo una configurazione della quale è possibile effettuare la stima del 
coefficiente di resistenza 𝐶𝐷0. Il valore così determinato aggiorna, in un ciclo iterativo, 
il valore inizialmente imposto fino a quando la loro differenza diverrà minore di un 
valore accettabile. 
Avvenuto ciò, si è stimato il centro di gravità del velivolo in diverse condizioni 
operative, determinandone anche le escursioni massime. 
La fase finale consiste in una modellazione tridimensionale del velivolo tramite il 
software ASD® (Aerodynamic Shape Design) ed in una sua analisi aerodinamica 
avvalendosi del meshatore interno allo stesso ASD® e del solutore aerodinamico 
PANAIR®. 
Alla fine del processo si ottiene una stima della stabilità del velivolo e, qualora essa 
non sia garantita,si ridefinisce  una nuova configurazione. 





4. STIMA PRELIMINARE DEL PESO 
MASSIMO IN DECOLLO 
4.1   Specifiche tecniche 
Al velivolo oggetto del presente lavoro sono richieste determinate caratteristiche 
operative che derivano da considerazioni sia di tipo prettamente tecnico che 
economico elencate nel documento “European Aeronautics: A Vision For 2020 ”. 
Da esse derivano le specifiche tecniche elencate in tabella 4.1. 
 
                                                      Specifiche  
Categoria Velivolo 
commerciale 
Design Payload 250 
Range 2500 nm 
Flight Crew 2 





Luggage 20 kg 
Fuel Liquid Hydrogen 
Unusable Fuel 5% of fuel weight 
Propulsion 2 engines 
Flight Performance 
Cruise Speed 0.75 Mach 




Max Take Off field 
length 
7000 ft 
Max Landing field 
length 
6000 ft 
Airport Altitude 0 m 
Landing Performance WLA=0.95WTO 
Tanks 
N° of external tanks 2 
Differential Pressure  1.4 bar 
Tabella 4.1 Specifiche di progetto
 





4.2   Dimensionamento della fusoliera 
Le seguenti caratteristiche sono state prese in considerazione per la progettazione 
della fusoliera del PrandtlPlane oggetto del presente lavoro: 
 Elevato comfort nel comparto riservato ai passeggeri 
 Elevate capacità di carico del vano cargo 
 Alte velocità di carico e scarico di merci e passeggeri 
 
Verranno di seguito analizzate in dettaglio le soluzioni adottate e gli eventuali problemi 
riscontrati. 
4.2.1 Ingombri massimi 
La fusoliera è stata sviluppata partendo da una precedente tesi di laurea (J. Scanu, 
2004), riguardante la progettazione preliminare di un PrandtlPlane con specifiche in 
termini di carico pagante identiche a quelle utilizzate per questo lavoro ma propulso a 
cherosene. Un’immagine della fusoliera di base dalla quale si è partiti è rappresentata 
in Figura 4.1. 
 
Figura 4.1 Fusoliera originaria 
La modifica rispetto alla configurazione di partenza ha riguardato la forma della 
generica sezione trasversale del tratto centrale della fusoliera: la sezione di riferimento 





è illustrata in Figura 4.2, tratta da (J. Scanu, 2004). Nel caso attuale, al fine di 
minimizzare la resistenza, l’ingombro frontale della fusoliera è stato diminuito come 
precisato nel seguito (Figura 4.5).  
 
Figura 4.2 Superficie di riferimento 
Il dimensionamento in pianta della parte principale è stato eseguito tenendo conto 
delle specifiche: in particolare è richiesto di trasportare 250 passeggeri. Si è scelto di 
alloggiarne 48 in business class e 202 in economy, utilizzando un passo tra le file di 
rispettivamente di 36 in e 32 in. Tale configurazione può essere agevolmente 
modificata in una classe unica con una distanza tra le file di 34 in senza modificare le 
dimensioni della fusoliera. 
Benché le specifiche in termini di tratta percorribile siano tipici di un medium-range, 
per quanto riguarda le normative si è fatto riferimento ai requisiti AEA per i velivolo 
long-range a causa della velocità di crociera: infatti,  avendo un Mach di crociera di 
0.75, la durata del viaggio è maggiore rispetto quella di un velivolo convenzionale. 
Considerando le dimensioni dei sedili (Figura 4.3, Figura 4.4) si decide di disporre 10 
sedili nella zona economy e 8 in quella business: impostando un valore di 674 mm di 
spazio per i corridoi, si ottiene un ingombro frontale della fusoliera di 







𝑛𝑒𝑐 = 𝑁𝑠𝑒𝑑𝑖𝑙𝑖  𝑤𝑠𝑒𝑑𝑖𝑙𝑖 + 2 𝑤𝑐𝑜𝑟𝑟𝑖𝑑𝑜𝑖𝑜  
 
 
Figura 4.3 Dimensioni principali del sedile utilizzato per la business class 
 
Figura 4.4 Dimensioni principali del sedile utilizzato per l'economy class 





Si è, quindi, definita preliminarmente la sezione trasversale della fusoliera (Figura 4.5) 
che riesce a soddisfare tali requisiti. 
 
 
Figura 4.5 Sezione generica del tronco di fusoliera (dimensioni espresse in mm) 
Si deve anche tener conto dei requisiti riguardanti il numero delle toilette necessarie: 
in accordo con i regolamenti AEA si è scelto: 
 Bagni: 
o 1 ogni 30 persone in business class  
o 1 ogni 50 persone in economy class 
 Cambuse: 
o 0.05 m2 di cambusa per ogni passeggero 
 













𝐴𝑟𝑒𝑎 𝑐𝑎𝑚𝑏𝑢𝑠𝑒 = 0.05𝑚2 ∙ 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠  
 
Si otterrà in definitiva 







Business class 2 
Economy class 5 
Cambuse 12.5 
m2 Tabella 4.2 Caratteristiche dei servizi e delle cambuse
 
Il layout generale della fusoliera è illustrato in Figura 4.6: è stato preferito dividere lo 
spazio interno del velivolo in zone, divise da isole in cui sono presenti servizi e 
cambuse: 3 di queste sono dedicate alla economy class e 1 alla business class.  
 
Figura 4.6. Organizzazione dei posti in fusoliera 
In Figura 4.7, Figura 4.8, Figura 4.9, Figura 4.10, Figura 4.11, sono rappresentate delle 
viste particolari delle varie parti della zona centrale della fusoliera. 






Figura 4.7 Organizzazione dello spazio interno della parte iniziale della fusoliera 
 
 
Figura 4.8 Organizzazione dello spazio tra la business class e l’economy class  
 






Figura 4.9 Organizzazione dello spazio tra la prima e la seconda isola dell’economy class 
 
 
Figura 4.10 Organizzazione dello spazio tra la seconda e la terza isola dell’economy class 
 






Figura 4.11 Organizzazione dello spazio in corrispondenza parte finale della fusoliera 
La soluzione appena illustrata, come precedentemente affermato, non è rigida ma può 
essere modificata variando le arie dedicate alle toilette e alle cambuse, al fine di 
ottenere la configurazione, in termine di posti, desiderata. 
La lunghezza della fusoliera sarà quindi 
 
𝐿𝑓𝑢𝑠 = 𝐿𝑐𝑜𝑐𝑘𝑝𝑖𝑡 + 𝐿𝑓𝑢𝑠
𝑐𝑒𝑛𝑡𝑟𝑎𝑙𝑒 + 𝐿𝑡𝑎𝑖𝑙  
 
𝐿𝑓𝑢𝑠
𝑐𝑒𝑛𝑡𝑟 = 𝐿1 + 𝐿2 + 𝐿3 + 𝐿4 + 𝐿𝑖𝑠𝑜𝑙𝑒  
 
𝐿1 = 𝑁𝑓𝑖𝑙𝑒
𝑏𝑢𝑠−𝑐𝑙𝑎𝑠𝑠 ∙ 𝑝𝑎𝑠𝑠𝑜 𝑏𝑢𝑠𝑖𝑛𝑒𝑠𝑠 𝑐𝑙𝑎𝑠𝑠 
 








∙ 𝑝𝑎𝑠𝑠𝑜 𝑒𝑐𝑜𝑛𝑜𝑚𝑦 𝑐𝑙𝑎𝑠𝑠 






𝐿2 3 = 𝑁𝑓𝑖𝑙𝑒
𝑒𝑐𝑜𝑛 −𝑐𝑙𝑎𝑠𝑠  3 ∙ 𝑝𝑎𝑠𝑠𝑜 𝑒𝑐𝑜𝑛𝑜𝑚𝑦 𝑐𝑙𝑎𝑠𝑠 
in cui 
 𝐿1, lunghezza della zona relativa alla business class 
 𝐿2, lunghezza totale relativa alla seconda classe 
 𝐿2(1), lunghezza della prima zona relativa alla economy class 
 𝐿2(2),  lunghezza della seconda zona relativa alla economy class 
 𝐿2(3), lunghezza della seconda zona relativa alla economy class 
 
I risultati ottenuti sono riportati in tabella 4.3. 
 
L1 5.486 
m L2(1) 6.5 
m L2(2) 7.3 
m L2(3) 3.25 
LISOLE 6.8 
Tabella 4.3 Dimensioni caratteristiche della parte centrale della fusoliera 
La lunghezza del cockpit si è ricavata da una formula di origine statistica, calcolando 
prima il diametro equivalente della sezione del velivolo 
 
𝐷𝑒𝑞 =
 7.24𝑚 + 4.85𝑚 
2
= 6 𝑚 
 
e poi imponendo che 
 
𝐿𝑐𝑜𝑐𝑘𝑝𝑖𝑡 = 1𝐷𝑒𝑞 = 1 ∙ 6 𝑚 = 6 𝑚 
 
In ultimo è stata dimensionata la parte finale del velivolo: è stato ritenuto opportuno 
dedicare parte del volume a serbatoi di idrogeno interni al velivolo stesso, il cui uso è 
sembrato inevitabile in un’ottica di ottimizzazione degli ingombri frontali del velivolo e 
delle forze gravanti sul sistema alare. Infatti, alloggiando tutto il volume di carburante 





necessario nei serbatoi alari, si sarebbero avute ragguardevoli dimensioni degli stessi, 
con conseguente aumento della resistenza e del peso strutturale. 
Si è quindi deciso di dedicare una parte di volume al serbatoio interno che sarà diviso 
in 2 parti: la prima verrà alloggiata nella parte finale del tronco di fusoliera, mentre la 
seconda nella zona della coda (Figura 4.12). 
Le dimensioni dei serbatoi saranno ricavate in seguito e con esse, verranno anche 
ricavate le dimensioni necessarie della parte finale della fusoliera. 
 
Figura 4.12 Schema del serbatoio in fusoliera 
Si precisa che la progettazione dei serbatoi non sarà oggetto del presente lavoro, 
tuttavia essa è assolutamente necessaria in un lavoro di progettazione dettagliata: 
infatti la presenza di idrogeno liquido impone l’utilizzo di serbatoi pressurizzati con una 
pressione differenziale di circa 1.4 bar; di fondamentale importanza sarà poi anche la 
progettazione del sistema di isolamento termico. 
In questo lavoro verranno esposti, a tal proposito, solo le scelte effettuate per un 
dimensionamento preliminare dei serbatoi alari. 
Si suppone di dimensionare gli stessi con gli stessi principi utilizzati per dimensionare 
una fusoliera generica: verranno, quindi, utilizzate ordinate e correnti tipici di serbatoi 
in pressione. Questo fa sì che, nonostante venga utilizzato idrogeno liquido come 
combustibile invece che cherosene, si abbia un marcato incremento del peso dei 
serbatoi alari. 





Essi saranno costituiti da una zona cilindrica e da due calotte semisferiche alle 
estremità, come mostrato in Figura 4.13: 
 
 
Figura 4.13 Serbatoio alare di idrogeno 
Si fissa, in seguito, un valore del rapporto tra lunghezza e diametro del serbatoio pari a 
 
𝐿
𝐷 = 8 
 
Come illustrato nel Capitolo 1, è necessario utilizzare un adeguato sistema di 
isolamento termico: si è deciso di utilizzare uno strato 2.4 in di Polivinilcloride (PVC). 
 
Figura 4.14 Serbatoio interno, isolante (giallo) e rivestimento esterno 





Affinché si abbia una forma affusolata che minimizzi la resistenza, si è deciso di 
racchiudere il tutto in un involucro di alluminio, opportunamente dimensionato 
(Torenbeek, 1976) come in Figura 4.15. 
 
 
Figura 4.15 Forma esterna del serbatoio alare 
Benché le dimensioni totali della fusoliera non siano ancora univocamente 
determinate, sono disponibili le dimensioni della zona riservata ai passeggeri: per 
questo, analogamente a lavori precedenti (J. Scanu, 2004), si effettua un’analisi 
comparativa del comfort del PrandtlPlane propulso a idrogeno liquido con uno 
propulso a cherosene. Tale studio è d’obbligo visto la natura commerciale del velivolo: 
infatti è necessario indagare sulle ripercussioni sul comfort dei passeggeri derivanti 
dalle modifiche apportate. I parametri presi in considerazione sono: 







o 𝐹𝐴 = area del pavimento della zona passeggeri 
 












o 𝑃𝐷𝑉 = volume della zona passeggeri 
 
Tramite l’utilizzo del software DASSAULT CATIA V5 R17 sono state effettuati i calcoli 




PP KER PP LH2 
Passengers Number 250 250 
Floor Aerea 240 230 
Passengers Deck Volume 500 380 
𝑪𝑰 [𝒎𝟑]  2 1.52 
𝑳𝑰 [𝒎𝟐]  0.96 0.92 
Tabella 4.4 Comparazione tra le due configurazioni 
Dai risultati è evidente come la modifica alla sezione traversale della fusoliera abbia 
pressoché conservato il valore del Load Index ma abbia apportato una riduzione del 
comfort index; tuttavia tale diminuzione si è ritenuta accettabile in un’ottica di 
riduzione della superficie bagnata del velivolo, quindi della sua resistenza.  
4.2.2 Bagagli e merci 
Una caratteristica peculiare del PrandtlPlane in oggetto è la sua doppia anima di 
velivolo da trasporto passeggeri ma anche merci. Infatti la sua particolare 
configurazione verrà utilizzata per collegare aeroporti (anche relativamente piccoli), 
minimizzando al massimo i tempi di sosta e massimizzando le merci da trasportare. 
Per questo la fusoliera è stata pensata e progettata in modo tale da avere un ampio 
spazio dedicato ai containers: infatti, nella zona situata sotto il pavimento principale 
(esclusa la zona dedicata all’attraversamento delle ali anteriori), è utilizzabile un 
volume tale da accogliere 24 containers LD3 (Figura 4.16). 
 
CONTAINER LD3 
Tara 98 kg 
Massimo peso netto 1490 kg 
Massimo peso lordo 1588 kg 
Volume interno 4.13 m3 
Tabella 4.5 Caratteristiche container LD3 






Figura 4.16 Ingombri e forma di un container LD3 
 
 
Figura 4.17 Vista della sezione della fusoliera e dei containers LD3 





4.2.3 Carrelli principali 
Data la particolare configurazione del PrandtlPlane, è stato necessario inserire i carrelli 
principali nella fusoliera invece che nelle ali, come solitamente avviene nei velivoli 
convenzionali. Questa scelta è stata frutto delle seguenti considerazioni: 
1. La posizione del centro di gravità del velivolo cade fuori dalle ali, trovandosi a 
circa la metà della fusoliera 
2. La fusoliera del velivolo in oggetto ha una dimensione trasversale tale da 
permettere una sufficiente stabilità del velivolo a terra (capitolo 7). 
 
 
Figura 4.18 Immagine della fusoliera in cui si nota chiaramente la parte da dedicare ai carrelli 
La posizione del carrello è stata decisa in seguito, dopo aver conosciuto la posizione del 
baricentro per stabilizzare il velivolo a terra. 
4.3  Scelta del punto di progetto 
Per calcolare il valore del peso massimo a decollo del velivolo è necessario 
determinare il punto di progetto: si deve, cioè, calcolare la coppia carico alare 𝑊 𝑆  -
rapporto spinta  peso  𝑇 𝑊   necessaria per garantire determinate prestazioni al 
velivolo. 





Questa fase del progetto è di fondamentale importanza per definire la configurazione 
alare e il sistema propulsivo. 
Partendo dalle specifiche di progetto e dalle normative FAR 25 si può determinare una 
zona del piano  𝑊 𝑆 ;
𝑇
𝑊   nella quale scegliere il punto di progetto. 
 
4.3.1 Dimensionamento in base ai requisiti in decollo 
I requisiti in fase di decollo si traducono in requisiti sulla lunghezza della pista 
necessaria. 
Dai requisiti si ha che la pista disponibile per il decollo è 
 
𝑆𝑛𝑒𝑐
𝑇𝑂 = 7000 𝑓𝑡 ≅ 2413 𝑚 
 




𝑇𝑂 = 𝑆𝑇𝑂𝐹𝐿  
 
dove 
 𝑆𝑇𝑂𝐹𝐿 = Take-off field length 
 
La lunghezza di pista necessaria al decollo è legata direttamente al carico alare e al 
























 𝜍 è il rapporto tra la densità dell’aria alla quota dell’aeroporto di decollo e la 
densità dell’aria a quota 0 m. 





 𝑇𝑂𝑃25  è un parametro derivato direttamente dalle normative FAR 25. Su base 
statistica, tale parametro (espresso in [lb/ft2]) può essere relazionato con la 
lunghezza di pista mediante l’espressione 
 






𝑇𝑂 = 2.3. Tale parametro è stato preso in relazione a passati lavori 
riguardanti velivoli PrandtlPlane. 
 
Imporre che la corsa di rullaggio sia minore di una quantità prestabilita equivale ad 




















Per diversi valori di 𝐶𝐿−𝑚𝑎𝑥
𝑇𝑂  si ottiene 
 
 
Figura 4.19: Tipico grafico del T/W necessario al variare di W/S e di CL. 





4.3.2 Dimensionamento in base ai requisiti in salita in decollo 
Le norme FAR 25 richiedono al velivolo la capacità di mantenere un certo angolo di 
rampa (CGR) in varie situazioni. 
Nella figura riportata sotto sono elencati i requisiti regolamentari in climb. 
 
 TAKE-OFF 
FAR SECTION 25.121a 25.121b 25.121c 
CGR 
NENG=2 >0 0.024 0.012 
NENG=4 0.5 0.03 0.015 
NA 1 1 1 
W WTO WTO WTO 
LANDING GEAR Estracted Retracted Retracted 
FLAPS Take-off Take-off Retracted 
THRUST Max rated Max rated Max cont. 
SPEED 1.2 VSTto 1.2 VSTto 1.25 VST 
Tabella 4.6 Requisiti regolamentari in decollo 
Allo scopo di poter verificare i requisiti da soddisfare è necessario avere una stima 
della polare del velivolo in maniera da stimarne l’efficienza aerodinamica nelle varie 
fasi. In analogia a lavori precedenti (J. Scanu, 2004) si è stimata la polare in 
configurazione pulita tramite la relazione 
 







 𝐶𝐷0 = 0.024, valore di primo tentativo del coefficiente di resistenza a portanza 
nulla scelto aumentando il valore di riferimento del PrandtlPlane propulso a 
cherosene e con specifiche simili(J. Scanu, 2004); sarà implementato un ciclo 
iterativo in cui il suo valore si aggiornerà automaticamente, una volta che sarà 
definitiva la configurazione nel suo insieme, con il 𝐶𝐷0 calcolato secondo la 
metodologia illustrata nel Capitolo 6. 
 





Per le configurazioni in climb è necessario considerare flaps e slats estratti ma non 
completamente: da (Roskam, 1987) si ricava la Tabella 4.7 
 
Configuration ∆𝑪𝑫𝟎 e 
Take-Off flaps 0.010 - 0.020 0.80 - 0.85 
Landing Flaps 0.055- 0.075 0.75-0.80 
Lanfing Gear 0.015 - 0.025 No effect 
Tabella 4.7 Stima preliminare delle variazioni di resistenza a portanza nulla e del coefficiente di Oswald in varie 
condizioni di volo 
Nel generico tratto di salita i-esimo si avrà una condizione sulla velocità che crea un 









 𝑘𝑐𝑙𝑖𝑚𝑏  è il valore determinato dal vincolo sulla velocità 
 
Dalla specifica configurazione, invece, deriva il valore del coefficiente di resistenza a 
portanza nulla e il valore del coefficiente di Oswald che, in generale, saranno 
 
𝐶𝐷0






𝑒𝑐𝑙−𝑖 = 𝑒 − ∆𝑒𝑓𝑙𝑎𝑝  
 
Infine il vincolo sul CGR determina direttamente il legame tra il rapporto spinta-peso e 










 𝐿 𝐷  𝑐𝑙−𝑖
+ 𝐶𝐺𝑅𝑖  
 
con 








 , parametro determinato dal numero di motori fuori uso 
richiesti per il requisito 
 𝑁𝑎  è il numero dei motori in avaria 
 
Il valore trovato, però, deve essere corretto mediante un coefficiente che tenga conto 
del fatto che in pista non si avranno le condizioni standard alle quali si riferiscono i dati 
sui motori: dati sperimentali (Roskam, 1987) hanno dimostrato che, considerando un 
aumento della temperatura di 10°C rispetto alle condizioni standard in decollo, il 











 𝐿 𝐷  𝑐𝑙−𝑖
+ 𝐶𝐺𝑅𝑖  0.8  
 
 
Figura 4.20 Andamento del T/W necessario in condizioni di climb 






esclusivamente dall’efficienza aerodinamica e dalle condizioni normative.  





4.3.3 Dimensionamento in condizioni di crociera 
Il velivolo oggetto della presente trattazione deve volare ad una quota di crociera e 
Mach come in Tabella 4.1. In volo si ha 
 
𝑇𝑐𝑟 = 𝑞𝑆𝐶𝐷  
𝑊𝑐𝑟 = 𝑞𝑆𝐶𝐿  
 
Disponendo della polare dell’ala pulita è possibile quindi scrivere 
 







































E’ necessario, però, considerare la variazione che subisce la spinta fornita dal 











L’andamento qualitativo di tale funzione, in dipendenza dal Mach di volo e dalla quota 
di volo, è illustrato in Figura 4.21. 






Figura 4.21 Spinta in relazione alla quota di crociera e al Mach di volo 
Un tipico grafico che mostra la relazione tra spinta e carico alare è illustrato nella 
Figura 4.22. 
 
Figura 4.22 Relazione T/W-W/S in crociera 
4.3.4 Dimensionamento in condizione di avvicinamento 
Tra i requisiti richiesti al velivolo dalle normative rientra anche la possibilità di abortire 
la manovra di atterraggio in caso di problemi. 







FAR SECTION 25.119 25.121d 
CGR 0.032 0.021 
NA 0 1 
W WLA WLA 
LANDING GEAR Estracted Retracted 
FLAPS Landing Approach 
THRUST Max rated Max rated 
SPEED 1.3 VSTla 1.5 VSTla 
Tabella 4.8 Requisiti regolamentari in atterraggio 
Anche in questo caso, affinché si possano stimare le prestazioni richieste, è necessario 
calcolare  l’efficienza del velivolo; si utilizza il medesimo procedimento utilizzato nel 







Figura 4.23 Andamento del T/W necessario in condizioni di atterraggio abortito 





4.3.5 Dimensionamento in base ai requisiti di lunghezza della pista di 
atterraggio 
Le FAR 25 definiscono la lunghezza totale della pista di atterraggio come la pista 
necessaria per l’atterraggio diviso un coefficiente di sicurezza (𝑐𝑠 = 0.6). 
La distanza in decollo è determinata fondamentalmente dal carico alare che, a sua 
volta, influenza la velocità di approccio, considerata un multiplo della velocità di stallo. 
La velocità di approccio determina, inoltre, la velocità del velivolo sulla pista di 
atterraggio, legata direttamente all’energia cinetica da smaltire. Poiché l’energia 
cinetica (e quindi anche la distanza di arresto) variano con il quadrato della velocità di 
atterraggio, si può ragionevolmente ipotizzare che 
 
𝑉𝑎  [𝑘𝑛𝑜𝑡𝑠] =  𝐿𝐷𝐴[𝑓𝑡] 0.3  
 
Per il caso in esame abbiamo: 
 LDR,Landing Distance Required pari a7000 ft 
 LDA, Landing Distance Available pari a LDR/0.6  
 

























𝐿𝐴 = 2.3 

















, si ipotizza (cautelativamente) che il peso in atterraggio del 
velivolo sia 0.95𝑊𝑇𝑂  
 
 
Figura 4.24 Vincolo sulla lunghezza della pista in atterraggio 
Considerando tutti i requisiti si ottiene un grafico nel quale è possibile individuare una 
zona determinata da un range di valori delle coppie  𝑊 𝑆 ;
𝑇
𝑊   all’interno della 
quale scegliere il punto di progetto. In particolare si sceglierà il punto più vicino 
possibile al valore minimo di 𝑇 𝑊  (per minimizzare il peso del motore) e al valore 
massimo ammissibile di 𝑊 𝑆   (al fine di avere un velivolo che abbia massima efficienza 
possibile). 
 






Figura 4.25 Grafico per la scelta del punto di progetto 
4.3.6 Scelta del sistema propulsivo 
Una volta fissato il rapporto 𝑇 𝑊  è necessario selezionare un adeguato sistema 
propulsivo in maniera da soddisfare tale requisito. 
Nel presente lavoro non verrà effettuata una progettazione dettagliata del sistema del 
carburante e del motore, ma si soffermerà l’attenzione, piuttosto, sull’integrazione del 
motore nel velivolo e sulle scelte effettuate. 
4.3.6.1 Scelta del tipo di motore da utilizzare 
La scelta del tipo motore da utilizzare dipende soprattutto dalla quota e dalla velocità 
di volo. Per fare ciò si utilizza il grafico sotto riportato, tratto da (Roskam, 1987). 






Figura 4.26 Grafico per la scelta del tipo di motore da utilizzare 
4.3.6.2 Scelta del numero di motori da utilizzare 
La scelta del numero dei motori da utilizzare è effettuata considerando sia la spinta 
richiesta sia le caratteristiche di affidabilità del velivolo. 
Infatti, da (Roskam, 1987) si ha che 
 
 PROBABILITY OF ENGINE FAILURE (per flying hour) 
Failure of 1 engine 2 engine 3 engine 
twin-engine aircraft 2P P2 - 
Three-engine aircraft 3P 3P2 P3 
Four-engine aircraft 4P 6P2 4P3 
Tabella 4.9 Probabilità di malfunzionamento di velivolo con diversi sistemi propulsivi 
La Tabella 4.9 mostra che la probabilità, in un velivolo a 2 motori, di avere un 
malfunzionamento ad un motore, in un determinato periodo di tempo, è la metà 
rispetto ad un velivolo con 4 motori. 





Vista la tratta di specifica relativamente corta, la spinta necessaria e constatato che 
l’affidabilità dei motori al giorno d’oggi è sufficientemente alta, si decide di dotare il 
velivolo di 2 propulsori. 
4.3.6.3 Posizionamento dei motori 
La scelta della posizione dei motori è di fondamentale importanza, non solo per il 
bilanciamento delle masse, ma anche perché da essa dipendono anche altri fattori di 
assoluta importanza in un velivolo da trasporto civile, quali: 
 Il peso del velivolo 
 Vibrazioni e rumore 
 Efficienza del motore 
 Manutenzione  
 Manovrabilità del velivolo 
 Aerodinamica locale 
 
Si decide di posizionare il motore sotto le ali anteriori poiché una tale scelta comporta 
un livello di rumorosità in cabina minore rispetto al caso di motori montati 
direttamente sulla fusoliera. Inoltre, montando i motori sotto le ali anteriori, si ha 
meno disturbo aerodinamico, in quanto il motore è posizionato davanti al profilo e non 
sulla scia: questa scelta, tuttavia, potrebbe causare problemi in fase di atterraggio o 
decollo oltre ad avere un effetto di disturbo sul flusso sulle ali (che porta ad una 
diminuzione della portanza e ad un aumento della resistenza). 
Per minimizzare quest’ultimo contributo negativo si posiziona il motore in posizione 
avanzata di circa 2 diametri rispetto al bordo d’attacco dell’ala e un diametro al di 
sotto dello stesso (Figura 4.27). Tale scelta impone l’utilizzo di carrelli maggiorati. 
 






Figura 4.27 Posizionamento del motore rispetto all’ala e conseguenti variazioni di resistenza 
In seguito a studi effettuati (Roskam, 1987) si è concluso che un valore sostenibile di 
interferenza viene mediamente registrato se 𝑋 𝐶 > 0.2 e se 
𝑍
𝐷 > 1.1. 
Inoltre bisogna anche porre la massima attenzione nel posizionamento trasversale del 
motore: infatti è necessario evitare il rischio che detriti possano danneggiare i carrelli. 
4.3.6.4 Dimensionamento del motore 
Per definire le caratteristiche del motore si sceglie di utilizzare una procedura di 
scalatura partendo da un motore di riferimento (Rubber engine). 













Figura 4.28 Variazione dei valori caratteristici del motore con l’ESF e la spinta 
Definito tale valore, attraverso le equazioni sotto riportate si passa a scalare le 
dimensioni del motore di riferimento in maniera tale da ottenere un motore su misura. 
 
𝐹𝑢𝑒𝑙 𝐹𝑙𝑜𝑤𝑑𝑒𝑠 = 𝐸𝑆𝐹
1.0𝐹𝑢𝑒𝑙 𝐹𝑙𝑜𝑤𝑟𝑒𝑓  
𝐶𝑜𝑟𝑟𝑒𝑐𝑡𝑒𝑑 𝐴𝑖𝑟 𝐹𝑙𝑜𝑤𝑑𝑒𝑠 = 𝐸𝑆𝐹





𝐹𝑎𝑛 𝐷𝑖𝑎𝑚𝑒𝑡𝑒𝑟𝑑𝑒𝑠 = 𝐸𝑆𝐹






= 𝐶𝑜𝑟𝑟𝑒𝑐𝑡𝑒𝑑 𝐴𝑖𝑟 𝐹𝑙𝑜𝑤 















Poiché il motore scalato non deve discostarsi in maniera significativa da quello di 
riferimento, la metodologia esposta è valida se  
 
0.80 < 𝐸𝑆𝐹 < 1.20 
4.4   Modello dei pesi 
Come già specificato in precedenza, la stima del peso massimo al decollo di un velivolo 
non convenzionale è difficile da eseguire poiché tutti i modelli disponibili sono riferiti a 
formule di origini statistiche, basate sui pesi di velivoli convenzionali. 
Al tempo stesso, però, è evidente come in questo stadio della progettazione non siano 
disponibili altre metodologie in grado di dare risultati più attendibili. 
Per questo verranno utilizzati modelli statistici modificati: in particolare, saranno fatte 
alcune ipotesi per rendere il modello il più realistico possibile relativamente al caso in 
esame. Sarà poi l’analisi di sensibilità illustrata nel paragrafo 11.4.2.1 che metterà in 
evidenza i punti deboli dell’intero modello utilizzato e sui quali, eventualmente, 
effettuare ulteriori studi. 
In linea generale, si ha 
 
𝑊𝑇𝑂 = 𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤 + 𝑊𝑝𝑎𝑦 + 𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙 + 𝑊𝐸  
 
in cui 
 𝑊𝑇𝑂  = Peso al decollo 
 𝑊𝑝𝑎𝑦 , peso del payload  
 𝑊𝐸  , peso a vuoto 
 𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤  , peso dell’equipaggio 
 𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙  , peso del carburante 
4.4.1 Calcolo del carico pagante  
Il carico pagante, definito direttamente dalle specifiche, è definito come 
 





𝑊𝑝𝑎𝑦 = 𝑊𝑝𝑎𝑠𝑠 + 𝑊𝑏𝑎𝑔  
 
Dalle specifiche si ottiene 
 
𝑊𝑝𝑎𝑦 = 23750 𝑘𝑔 
 
Avendo formulato le seguenti ipotesi: 
 Il peso medio di un passeggero è di 75 kg 
 Il peso medio di ogni bagaglio è di 20 kg 
 
4.4.2 Calcolo del Volume Limited Payload 
Il calcolo del Volume Limited Payload, VLP, è di fondamentale importanza per la 
definizione delle condizioni dimensionanti dei serbatoi. 
Il VLP è definito come la somma del carico pagante e il carico del cargo (considerando i 
containers completamente pieni) 
 
𝑉𝐿𝑃 = 𝑊𝑝𝑎𝑦 + 𝑊𝐶𝐶  
 
dove 
 𝑊𝑝𝑎𝑦  è il peso del carico pagante calcolato precedentemente 
 𝑊𝐶𝐶  è il peso del cargo 
 
In particolare è stato ipotizzato di riempire tutti i 24 containers LD3 presenti nelle stive 
del velivolo: una parte di questi verrà utilizzato per contenere i bagagli dei passeggeri; 
il restante volume invece sarà utilizzato interamente per trasportare merci. 
Ipotizzando che ogni bagaglio occupi un volume medio di 0.125 m3, il volume totale dei 
bagagli è 
 
𝑉𝑏𝑎𝑔 = 0.125𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠  
 





dalle specifiche si ottiene 
 
𝑉𝑏𝑎𝑔 = 31.25 𝑚
3 
 
Poiché ogni container LD3 ha una capacità volumetrica pari a 4.13 m3, quelli occupati 






Da questo risultato è immediato risalire al numero dei containers destinati a contenere 
le merci 
 
𝑁𝐿𝐷3−𝑓𝑟 = 𝑁𝐿𝐷3 − 𝑁𝐿𝐷3−𝑏𝑎𝑔 = 24 − 8 = 16 
 
e ipotizzando una densità media delle merci pari a 
 







𝑊𝐶𝐶 = 𝜌𝑓𝑟 ∙ 𝑉𝑓𝑟 = 160 ∙  𝑁𝐿𝐷3−𝑓𝑟 ∙ 4.13 𝑚
3 = 10573 𝑘𝑔 
 
In definitiva si ha 
 
𝑉𝐿𝑃 = 34323 𝑘𝑔 
 
4.4.3 Calcolo del peso dell’equipaggio 
L’equipaggio è formato da 2 piloti e dagli assistenti di volo. Dai regolamenti AEA è 
richiesto che si abbia un assistente di volo ogni 35 passeggeri 
 





𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤 =  𝑁𝑝𝑖𝑙 + 𝑁𝑎𝑠𝑠 ∙ 𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤  
 
dalle richieste precedenti e considerando il peso generalizzato di un membro 
dell’equipaggio pari a 90 kg si ricava 
 
𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤 = 900 𝑘𝑔 
 
4.4.4 Calcolo del peso del carburante 
Il calcolo del peso del carburante è stato eseguito utilizzando il metodo delle frazioni in 
peso. 
La missione tipo presa in considerazione è la seguente: 
 
 
Figura 4.29 Missione caratteristica di riferimento 
Essa è stata divisa in un certo numero di fasi; per semplicità, a ognuna di queste fasi è 
stato assegnato un numero. Il combustibile utilizzato in ogni fase è stato calcolato 
prendendo in considerazione la variazione del peso del velivolo in ogni singola fase. 
Si è inoltre ipotizzato che: 
 La crociera sia percorsa in cruise climb (𝐶𝐿 = 𝑐𝑜𝑠𝑡) 
 Il consumo specifico in attesa sia il 10% minore di quello in crociera 
 
In generale si ha 
 





𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙 = 𝑊𝑇𝑂 − 𝑊6 →
𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙
𝑊𝑇𝑂





Considerando anche il carburante di riserva (5% del carburante necessario alla 




























Partendo da dati statistici e ipotizzando che un velivolo ad idrogeno consumi circa 3 
volte in meno di uno convenzionale, si sono stimate le frazioni in peso delle fasi di 
decollo e atterraggio: tale approssimazione è stata ritenuta accettabile in quanto, in 
queste fasi, una minima parte di combustibile viene bruciato. 
 
FASE 1: DECOLLO 






FASE 2: SALITA 






FASE 3: CROCIERA 





Il peso iniziale è 𝑊2 e quello finale è 𝑊3. Per calcolare la frazione in peso in questa fase 









𝐷  𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒  
 
Dalle specifiche si ottiene il valore del range 
 
𝑅 = 2500 𝑛𝑚 
 
La velocità di crociera dipende strettamente dalla quota di volo secondo la relazione 
 
𝑉𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 = 𝑎 𝑕 ∙ 𝑀𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒  
 
con 
 𝑀𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 = 0.75 (da specifiche) 
 𝑎 𝑕 =  𝛾𝑅𝑇 𝑕   
 




4.4.4.1 Calcolo dell’SFC 
Il consumo specifico in crociera di motore ad idrogeno è stato calcolato partendo dai 
risultati ottenuti dal lavoro di(Svensson, 2005). 
Il suddetto studio è incentrato sull’analisi delle conseguenze derivanti dall’utilizzo di un 
motore alimentato a idrogeno liquido, focalizzando l’attenzione sia sulle variazioni 
delle caratteristiche del velivolo che sui benefici ottenibili a livello ambientale . 






Figura 4.30 Variazione del peso del combustibile e dell'impatto ambientale in relazione alla quota di volo 
In Figura 4.30 sono riportati una serie di risultati ottenuti: si nota che aumentando la 
quota di volo (FL = Flight Level) il consumo di carburante diminuisce sia nel caso di 
velivolo ad idrogeno che convenzionale; accade il contrario per quanto riguarda 
l’impatto ambientale.  
A causa della mancanza di altri dati, è stato necessario sviluppare un modello 
matematico che stimasse la variazione di consumo specifico con la quota di volo. 
A tal proposito si è stimato quindi il valore del consumo specifico, SFC, per un velivolo 
propulso a cherosene alla quota 39000 ft tramite la relazione 
 




 𝑘, coefficiente da tarare in base al motore di riferimento scelto: tale valore si 




 , rapporto tra la quota di calcolo del valore dell’SFC e la temperatura a 
quota 0 espressa in gradi kelvin 





 𝑚 , coefficiente dipendente dal BPR del motore utilizzato secondo la tabella 
sotto riportata 
 
m 0.17 0.28 0.36 0.46 0.52 0.57 
BPR    0 2 4 6 8 10 
Tabella 4.10 Definizioni di m in relazione al BPR del motore 
Una volta ottenuto il valore di 𝑆𝐹𝐶𝑘𝑒𝑟 , si è ricavato il valore del consumo specifico di 
un velivolo ad idrogeno considerando che, come già detto nel CAPITOLO 1, è 2.8 volte 









In ultimo i dati di Figura 4.30 sono stati interpolati attraverso una funzione utilizzata 
per stimare l’SFC alle diverse quote 
 
 𝑆𝐹𝐶 𝐿𝐻2 =  𝑆𝐹𝐶 𝐿𝐻2
𝑟𝑒𝑓 ∙  3.125 ∙ 10−9𝑕𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒
2 − 2.29 ∙ 10−4𝑕𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 + 5.198  
 
Tale valore è stato poi diminuito del 10% per considerare un valore plausibile del 
consumo specifico riferendosi alla data in cui si presuppone avverrà la messa in opera. 
4.4.4.2 Calcolo di L/D in crociera 










 𝑊 𝑆  
+
 𝑊 𝑆  














 𝐶𝐷0: valore di coefficiente di resistenza a portanza nulla, stimato nel capitolo 6 
mediante il metodo basato sull’analogia della lastra piana e aggiornato 
automaticamente a ogni ciclo iterativo. 
 𝑒𝑃𝑃 : valore del coefficiente di Oswald per un velivolo PrandtlPlane, calcolato 







    Dove 
o 𝑒𝑚 = 0.85 è il fattore di Oswald per un velivolo convenzionale 









1 + 0.45 
𝑕
𝑏





Ponendo 𝑕 𝑏 = 0.2 si ottiene 𝑘 ≅ 0.6804. 
Da lavori precedenti (Montanari, 1998) si apprende che la soluzione approssimata di 
Prandtl sottostima il reale valore della soluzione in forma chiusa di circa il 2%. Avremo 
quindi: 
 
𝑘 = 0.6804 ∙ 0.98 = 0.6668 
 
Si tiene conto inoltre del fatto che il PrandtlPlane non è esattamente un Best Wing 
System: si aumenta cautelativamente così del 3% (J. Scanu, 2004) la soluzione 
precedentemente trovata 
 
𝑘 = 0.6668 ∙ 1.03 = 0.6868 → 𝑒𝑃𝑃 ≅ 1.2376 
 





 𝑊 𝑆 : ipotizzando di volare in cruise-climb, il valore del carico alare 










4.4.4.3 Calcolo di L/D max 
Il calcolo dell’efficienza massima deriva direttamente da quello dell’efficienza in 



















FASE 4: ATTESA 







 𝐿 𝐷  𝑙𝑜𝑖  
 
in cui: 
 𝑆𝐹𝐶𝑙𝑜𝑖 = 90%𝑆𝐹𝐶𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒  
  𝐿 𝐷  𝑙𝑜𝑖
=  𝐿 𝐷  𝑚𝑎𝑥
 
 ∆𝑡 = 30 min = 1800 𝑠𝑒𝑐 
 
FASE 5: DISCESA 
Il peso iniziale è 𝑊4 mentre quello finale sarà 𝑊5. Da dati storici si ottiene 
 









FASE 6: ATTERRAGGIO, RULLAGGIO VERSO IL PARCHEGGIO E SPEGNIMENTO DEI 
MOTORI 






4.4.5 Calcolo del peso a vuoto 
Per il calcolo del peso a vuoto si è utilizzato il modello NASA CR15-1970. 
Tale modello è stato sviluppato dalla NASA e si basa su formule semiempiriche per 
predire il peso dei componenti principali della struttura del velivolo. 
Dove non specificato, i pesi sono espressi in [lb], le lunghezze in [ft], le superfici in [ft2], 
i volumi in [gall] e la spinta dei motori in [lbst] (Pound Static Thrust). 
Si passerà, ora, ad un elenco delle formule utilizzate e alle ipotesi fatte. 
 
4.4.5.1 Peso della fusoliera 
Il peso della fusoliera è stimato nel modello tramite l’equazione 
 
𝑊𝑓𝑢𝑠 = 161 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠 − 5110 
 
Poiché questo modello è basato esclusivamente su numero dei passeggeri, è stato 
ritenuto opportuno stimare il peso della fusoliera con un’altra espressione. In 
particolare, si è utilizzata la seguente espressione ricavata da (Howe, 2000) 
 
𝑊𝑓𝑢𝑠 = 𝐶2𝑝  9.75 + 5.84 𝑤𝑓𝑢𝑠   
2 𝐿𝑓𝑢𝑠
 𝑤𝑓𝑢𝑠 + 𝑕𝑓𝑢𝑠  
− 1.5  𝑤𝑓𝑢𝑠 + 𝑕𝑓𝑢𝑠  
2
          [𝑘𝑔] 
 






 𝐶2, parametro dipendente dalla categoria della fusoliera = 0.81 
 
CATEGORY OF FUSELAGE C2 
Airliners, executive and feeder line aircraft of four or more abreast 
 seating with wing-mounted landing gear 
0.79 
Airliners and related types with fuselage-mounted landing gear 0.81 
Antisubmarine and regional airliners of less than four abreast seating 0.83 
Frighter aircraft with fuselage mounted landing gear and rear ramp door 0.87 
Increment when engines are located on rear fuselage 0.01 
Tabella 4.11 Parametri per le categorie della fusoliera 
 𝑝, pressione differenziale massima di lavoro della cabina = 8 𝑝𝑠𝑖 ≅ 0.55 𝑏𝑎𝑟 
 𝑤𝑓𝑢𝑠 , larghezza massima fusoliera = 7.24 m 
 𝑕𝑓𝑢𝑠 , altezza massima fusoliera = 4.85 m 
 𝐿𝑓𝑢𝑠 , lunghezza totale fusoliera 
 
4.4.5.2 Peso delle ali 
Il peso delle ali è funzione dell’indice 𝐼𝑤 , bending material weight index, e dalla 
superficie alare di riferimento S 
 




𝑛𝑢𝑙𝑡 ∙𝐴𝑅 𝑊𝑧𝑓 𝑊𝑇𝑂  1−2𝜆  𝑊 𝑆  𝑆
1.5∙10−6
 𝑡 𝑐  𝑚𝑒𝑑𝑖𝑜  𝑐𝑜𝑠𝛬25  
2 1+𝜆 
 
 𝑛𝑢𝑙𝑡 , fattore di carico ultimo = 3.75 
 𝑊𝑧𝑓 , peso del velivolo senza carburante 
 𝜆, rapporto di rastremazione dell’ala  
 𝛬25 , angolo di freccia  
  𝑡 𝑐  𝑚𝑒𝑑𝑖𝑜 , spessore percentuale medio di riferimento 






Benché l’ala di un PrandtlPlane sia più leggera di un’ala di un velivolo convenzionale, si 
varia il suo peso mediante l’utilizzo di una percentuale definita dal valore 𝑘𝑤𝑖𝑛𝑔 : si è 
aumentato del 15% il peso a causa della presenza dei serbatoi e del sistema di 
carburante che, per un velivolo alimentato ad idrogeno, è in genere più pesante a 
causa della presenza degli scambiatori di calore e dell’isolamento termico che ne 
aumentano la complessità strutturale. Si maggiora di un’ulteriore 15% a causa del fatto 
che le ali sono collegate con i serbatoi in corrispondenza delle sezioni di estremità che 
devono, così, essere necessariamente rinforzate. Inoltre si alleggerisce del 20% 
rispetto all’ala di un velivolo convenzionale poiché non si sono collegati i motori nella 
struttura alare. In definitiva quindi si ha 
 
𝑘𝑤𝑖𝑛𝑔 = 1.10 
 
L’effetto di questa approssimazione verrà stimato nel paragrafo 11.4.2.1. 
4.4.5.3 Peso della coda 
Il peso della coda consiste essenzialmente nel peso dei due fin verticali. La formula 
utilizzata è la seguente 
 
𝑊𝑡𝑎𝑖𝑙 = 6.39 𝑆𝑡𝑎𝑖𝑙  
 
con  
 𝑆𝑡𝑎𝑖𝑙 , superficie di coda calcolata secondo la procedura descritta nel paragrafo 
5.2 
 
Da lavori effettuati precedentemente (J. Scanu, 2004) si aggiunge un coefficiente 
correttivo che porta ad un aumento del peso del 2%. In definitiva si avrà 
 
𝑊𝑡𝑎𝑖𝑙 = 𝑘𝑡𝑎𝑖𝑙 ∙ 6.39 𝑆𝑡𝑎𝑖𝑙  
con 





𝑘𝑡𝑎𝑖𝑙 = 1.02 
 
Analogamente al paragrafo precedente, anche per questo parametro verrà effettuato 
lo studio di sensibilità (paragrafo 11.4.2.1). 
4.4.5.4 Peso dei serbatoi 
Poiché i serbatoi sono contenitori pressurizzati, si è utilizzata la stessa relazione che è 
stata usata per calcolare il peso della fusoliera. In questo caso, però, la pressione 
differenziale sarà di 1.4 bar.  
4.4.5.5 Peso dei carrelli 














𝑠𝑡𝑟𝑢𝑐𝑡 = 𝑊𝑙𝑔         0.450 + 23.1 ∙ 10
−8 𝑊𝑇𝑂 , peso delle strutture del carrello 
 𝑊𝑙𝑔
𝑠𝑦𝑠
= 𝑊𝑙𝑔       0.130 − 6.52 ∙ 10
−8 𝑊𝑇𝑂 , peso dei sistemi di controllo 
 𝑊𝑙𝑔
𝑡𝑖𝑟𝑒𝑠 &𝑏𝑟𝑎𝑘𝑒 = 𝑊𝑙𝑔       0.268 − 8.12 ∙ 10
−8 𝑊𝑇𝑂 , peso delle ruote e dei freni 
 𝑊𝑙𝑔
𝑝𝑛 = 𝑊𝑙𝑔       0.152 − 8.38 ∙ 10
−8 𝑊𝑇𝑂 , peso dei pneumatici 
 𝑊𝑙𝑔
𝑐𝑎𝑟𝑏 = 𝑊𝑙𝑔       0.0786 − 0.071 ∙ 10
−6 𝑊𝑇𝑂 , alleggerimento del peso dovuto 
all’uso dei freni in carbonio 
con 
o 𝑊𝑙𝑔     = 0.0440 𝑊𝑇𝑂 − 672 
 





4.4.5.6 Peso dei piloni di attacco gondole 
 
Figura 4.31 Geometria dei piloni di attacco gondole 
𝑊𝑝𝑦 = 𝑆𝑝𝑦𝑁𝑒𝑛𝑔   8.0 + 0.0144 𝐼𝑝𝑦   
 
in cui 
 𝑆𝑝𝑦  è la superficie laterale pylon 
 𝑁𝑒𝑛𝑔  è il numero dei motori 




 𝑊𝑑𝑒𝑚  è il peso del motore non istallato 
 
4.4.5.7 Peso delle gondole (solo cowl) 
 
Figura 4.32 Geometria delle gondole 






𝑊𝑐𝑜𝑤𝑙 = 0.0415 𝑁𝑒𝑛𝑔  𝐼𝑐  
 
con 
 𝐼𝑐 =  1.316 + 0.0125𝐷𝑓 𝐿𝑓𝐷𝑓 + 𝐿𝑓𝐷𝑓 +  1.316 + 0.0191𝐷𝑓 𝐿𝑓𝑒𝑥 𝐷𝑓 + 𝐿𝑐𝐷𝑐  
 
4.4.5.8 Peso inversori di spinta 
 
Figura 4.33 Geometria degli inversori di spinta 
 
𝑊𝑖𝑠 = 𝑊𝑖𝑠1 + 𝑊𝑖𝑠2 
 
in cui 
 𝑊𝑖𝑠1 =  0.218 𝐷𝑓𝐿𝑓𝑡𝑟 + 0.0120 𝑇𝑓𝑡𝑟   𝑁𝑒𝑛𝑔  











 𝑇  è la spinta del motore 






4.4.5.9 Peso dei sistemi carburante 
 




 𝑁𝑡 , numero dei serbatoi  
 𝑏  è l’apertura alare 
 
4.4.5.10 Peso dei sistemi ausiliari dei motori 
 
𝑊𝑎𝑢𝑥𝑠𝑦𝑠 = 117 𝑁𝑒𝑛𝑔  
 
4.4.5.11 Peso del sistema di controllo e del sistema idraulico 
 
𝑊𝑕𝑦𝑑𝑟 −𝑓𝑐 = 45 + 0.269 𝑆𝑟𝑒𝑓 + 1.44 𝑆𝑡𝑎𝑖𝑙   
 
4.4.5.12 Peso dell’impianto elettrico 
 
𝑊𝑒𝑙𝑒 = 16.2 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠 + 110 
 
4.4.5.13 Peso del sistema pneumatico, aria condizionata e APU 
 
𝑊𝑎𝑖𝑟𝑐𝑜𝑛𝑑 −𝑝𝑛𝑒𝑢𝑚 −𝐴𝑃𝑈 = 26.2 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠  
 
4.4.5.14 Peso del sistema antighiaccio 
 
𝑊𝑎𝑛𝑡𝑖 −𝑖𝑐𝑒 = 0.238 𝑆𝑟𝑒𝑓  






4.4.5.15 Peso della strumentazione 
 
𝑊𝑡𝑕𝑟𝑢𝑠𝑡 −𝑖𝑛𝑠𝑡𝑟 =  0.00145𝑇 + 30  𝑁𝑒𝑛𝑔  
𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙 −𝑖𝑛𝑠𝑡𝑟 = 0.00714 𝑉𝑠𝑒𝑟𝑏 + 34 
𝑊𝑜𝑡𝑕𝑒𝑟−𝑖𝑛𝑠𝑡𝑟 = 1.872 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠 + 128 
 
4.4.5.16 Peso dell’avionica 
 
𝑊𝑎𝑣 = 2.8 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠 + 1380 
 
4.4.5.17 Peso degli arredi interni 
 
𝑊𝑓𝑢𝑟𝑛 = 118.4 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠 − 4190 
 
4.4.5.18 Peso di altri sistemi 
 olio : 𝑊𝑜𝑖𝑙 = 0.81 𝑉𝑠𝑒𝑟𝑏  
3
2  
 sedili equipaggio : 𝑊𝑠𝑒𝑎𝑡𝑠 −𝑐𝑟𝑒𝑤 = 58 𝑁𝑝𝑖𝑙 + 14 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠  
 sedili passeggeri : 𝑊𝑠𝑒𝑎𝑡𝑠 −𝑝𝑎𝑠𝑠 = 24 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠  
 liquidi vari :𝑊𝑓𝑙𝑢𝑖𝑑𝑠 = 1.36 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠   
 equipaggiamento d’emergenza : 𝑊𝑒𝑚𝑒𝑟𝑔𝑒𝑛𝑐𝑦 = 1.0 𝑁𝑝𝑎𝑠𝑠  





5. DIMENSIONAMENTO DEL 
SISTEMA ALARE 
In generale, il sistema biplano di un PrandtlPlane (illustrato in Figura 5.1) è definito 
come un box alare le cui dimensioni caratteristiche sono: 
 𝑏, apertura alare 
 𝑕, altezza (massima) del box 
 𝑥𝑑𝑖𝑠𝑡
𝑎𝑙𝑖 , distanza tra il bordo d’attacco dell’ala anteriore, in corrispondenza della 
sezione di radice, e il bordo d’uscita dell’ala posteriore, sezione in 
corrispondenza del piano di simmetria del velivolo 
 
 
Figura 5.1 Tipico sistema alare di un velivolo PrandtlPlane 
Ricavato direttamente dalla definizione di AR e della superficie alare il valore di b e 
imposto precedentemente 𝑕 𝑏 = 0.2, è possibile ricavare direttamente il valore di h 





Si impone, invece, il valore di 𝑥𝑑𝑖𝑠𝑡
𝑎𝑙𝑖  tale da soddisfare i requisiti riguardanti la stabilità 
del velivolo, come verrà spiegato nel paragrafo 9.4.1. 
Di seguito si illustrerà la metodologia seguita per dimensionare una delle due superfici 
alari, per l’altra il procedimento è del tutto analogo. 
Per quanto riguarda la superficie di coda si è deciso di utilizzare un doppio fin. La 
procedura utilizzata per il suo dimensionamento è illustrata nel paragrafo 5.2. 
5.1   La geometria alare 
A questo punto del progetto sono stati determinati i pesi caratteristici del velivolo e il 
punto di progetto: ciò significa che sono anche noti i parametri necessari per il 
dimensionamento delle ali (superficie e apertura alare) e riguardanti il sistema 
propulsivo. 
5.1.1 Determinazione forma in pianta 
Affinché sia possibile determinare univocamente la forma in pianta dell’ala è 
necessario fissare alcuni parametri, modificati eventualmente in seguito per soddisfare 




, rapporto di rastremazione per entrambe le ali: è stato fissato in 
analogia ad altri velivoli PrandtlPlane con specifiche simili  
 𝛬25 , angolo di freccia al 25% della corda media aerodinamica, cma; deve essere 
fornito un valore per ogni ala 
 𝑆, superficie alare di riferimento delle ali; si impone a tal proposito che la 
𝑆𝑎𝑛𝑡 = 45%𝑆 e 𝑆𝑝𝑜𝑠𝑡 = 55%𝑆 
 
Dai dati forniti si ricava immediatamente 
 
𝑏 =  𝐴𝑅 ∙ 𝑆 
 
Inoltre dal dimensionamento della fusoliera si ricava che: 
 










In generale si definiscono i seguenti valori illustrati nella figura sotto riportata: 
 𝜂𝐾 =
𝑏𝐾
𝑏  , coordinata del kink 
 𝜂𝑅 =
𝑦𝑅
𝑏  , coordinata della corda di radice 
 𝜆𝑁 =
𝑐𝑇
𝑐𝑅𝑛  , rapporto corda al tip/corda alla center line dell’ala trapezia 
 𝜆𝐾 =
𝑐𝑇








 , estensione di corda in corrispondenza della mezzeria in frazioni di 
corda al kink 
 
Figura 5.2 Caratteristiche geometriche dell'ala 
Dalla figura deriva immediatamente che 
 























𝜆𝑤  1 − 𝜂𝑅 + 𝛼 1 − 𝜂𝐾  𝜂𝐾 − 𝜂𝑅 /𝜂𝐾 










𝛼𝜂𝐾𝜆𝑁 + 1 + 𝛼 − 𝛼𝜂𝐾
 
 
tan 𝛬𝐿𝐸 = tan 𝛬25 +










𝑜𝑢𝑡 = tan 𝛬25 − 3










𝑖𝑛 = tan 𝛬25 +
3𝜂𝐾 +




























Sarà necessario creare un ciclo iterativo interno affinché il valore di 𝛼 si aggiorni 
automaticamente in maniera tale da avere un valore di 𝛬𝑇𝐸
𝑖𝑛  accettabile (≅ 10°). 
5.1.2 Calcolo della corda media aerodinamica 
Per il calcolo della corda media aerodinamica di ogni ala si è seguito un metodo basato 
sulla definizione della corda trapezia, definita nella figura seguente: 
 
Figura 5.3 Caratteristiche geometriche di un'ala trapezia 
La corda media aerodinamica di una generica ala (Figura 5.4) di superficie S è definita 
dalle seguenti equazioni: 
 








































Nel caso di un’ala trapezia (Figura 5.3) le equazioni diventano: 
 
𝑥𝑚𝑎𝑐 = 𝑐𝐶𝐿  
1 + 2𝜆
12
 𝐴𝑅 tan 𝛬25 














𝑚𝑎𝑐 = 2 ∙ 𝑐𝐶𝐿
1 + 𝜆 + 𝜆2
3 1 + 𝜆 
 
 
Queste equazioni sono direttamente applicabili ad un’ala trapezia (come l’ala 
posteriore nel velivolo in oggetto) ma, nel caso di ala con kink, è necessario effettuare 
delle modifiche: in particolare si divide l’ala in baie assimilabili ad ali trapezie e di 
ognuna viene calcolata la corda media aerodinamica. 
Ipotizzando di avere n baie, le caratteristiche geometriche della corda media 
aerodinamica dell’intera ala saranno definite dalle relazioni sotto riportate. 
 

























5.1.3 Angolo di diedro 
E’ necessario definire anche un angolo di diedro alare affinché il velivolo soddisfi sia i 
requisiti di stabilità e controllo laterale, sia quelli riguardanti la distanza del motore 
(montato sotto l’ala anteriore) dal suolo: dal confronto con velivoli simili è stato scelto 
 Г = 0 per la baia compresa tra 𝑦𝑅  e 𝑏𝐾  in entrambe le ali 
 Г = +5° per la baia compresa tra 𝑏𝐾  e 𝑦𝑇  per l’ala anteriore 
 Г = −5° per la baia compresa tra 𝑏𝐾  e 𝑦𝑇  per l’ala posteriore 







Figura 5.5 Angolo di diedro per le ali 
Seguendo questo procedimento sono noti i valori delle corde nelle sezioni 
caratteristiche delle ali con le coordinate corrispondenti. 
5.1.4 Scelta dei profili alari 
Si è scelto di utilizzare gli stessi profili supercritici utilizzati nel lavoro effettuato da 
Scanu e Bottoni (J. Scanu, 2004) per le analogie  con il presente lavoro. 
In particolare si è scelto di utilizzare: 
 SC 20714 nelle zone vicine al kink, con angoli di svergolamento positivi in 
maniera tale da avere la massima efficienza aerodinamica ad alti valori di CL 
 GRUMMAN K2 nelle zone dell’estremità dell’ala: tale scelta è stata effettuata al 
fine di ritardare la nascita di onde d’urto nelle zone di collegamento tra le ali e 
la paratia verticale 
 SC 20412 
 
In Figura 5.6, Figura 5.7, Figura 5.8, Figura 5.9 e in Tabella 5.1 sono illustrati i vari profili 
utilizzati: il valore degli svergolamenti e le corde verranno modificati al fine di 
trimmare il velivolo come espresso nel paragrafo 9.4.2. 






Figura 5.6 Profilo alare Grumman K2 
 
 
Figura 5.7 Profilo alare NASA SC(2)-0414 
 






Figura 5.8 Profilo alare NASA SC(2)-0714 
 
Figura 5.9 Posizione dei profili alari 
 





 Tipo di 
profilo 1 SC 20714 
2 SC 20714 
3 GRUMMAR K2 
4 GRUMMAR K2 
5 GRUMMAR K2 
6 SC 20412 
7 GRUMMAR K2 
Tabella 5.1 Dettagli dei profili utilizzati 
5.1.5  Calcolo superficie bagnata alare 
Per calcolare la superficie bagnata di ogni ala si calcola separatamente la superficie di 
ogni baia. 
Definiti i profili nella generica baia si ipotizza una variazione lineare della corda e si 
calcola il perimetro della sezione generica i-esima tramite la relazione: 
 













I dati caratteristici necessari per tale calcolo sono illustrati in Figura 5.10. 






Figura 5.10 Parametri necessari per il calcolo della superficie bagnata 
Il calcolo della superficie bagnata sarà di fondamentale importanza per il calcolo della 
resistenza a portanza nulla 𝐶𝐷0. 
5.2  Definizione della geometria delle 
superfici verticali di coda 
Come detto, si utilizzeranno 2 impennaggi verticali. Per il dimensionamento sono 





 , allungamento alare del fin: ha un effetto diretto sul valore di 
𝐶𝑛𝛽 , pendenza della curva che esprime il coefficiente del momento di 
imbardata (𝐶𝑛𝛽 ∝ 𝐴𝑅𝑉
3). Nel caso in esame, è necessario che 𝐴𝑅𝑉  sia il più 
basso possibile per avere una sufficiente rigidezza 
 𝜆𝑉 , rapporto tra le corde del fin: si imposta il valore 0.5 










Si ipotizza di avere i fin collegati all’ala posteriore nella sezione del kink e che abbiano 
una corda pari al 90% di quella dell’ala stessa. 
Conoscendo il rapporto di rastremazione precedentemente imposto possiamo ricavare 





















 è l’angolo di freccia dell’ala anteriore espresso in gradi 
 
Dal valore fissato inizialmente di 𝑕 𝑏  e dalle informazioni sullo spessore delle ali e sulla 
altezza della fusoliera si calcola l’altezza del fin 𝑏𝑉 . 
La superficie in pianta sarà 
 
𝑆𝑉 =  𝑐𝑟𝑜𝑜𝑡
𝑓𝑖𝑛
+ 𝑐𝑡𝑖𝑝
𝑓𝑖𝑛   𝑏𝑉 2  
 
Poiché avremo 2 fin, la superficie totale da considerare sarà 
 
𝑆𝑉
𝑇𝑂𝑇 = 2𝑆𝑉 
 














 𝑙𝑉  è la distanza lungo l’asse longitudinale tra il baricentro del velivolo completo 
e il punto situato al 25% della corda media aerodinamica del fin: per effettuare 
il suo calcolo è stato necessario applicare la stessa metodologia utilizzata 
precedentemente nel paragrafo 5.1.2. 
 
Poiché il valore del baricentro del velivolo dipende dalle dimensioni del fin e viceversa, 
è stato necessario implementare un ciclo iterativo. 







𝑛𝑒𝑐  è il coefficiente di volume di coda necessario, ricavato da dati statistici di 
velivolo raffrontabili con quelli oggetto del presente lavoro (Roskam, 1987) 
 
Analogamente a quanto fatto per l’ala anteriore e posteriore, anche per il fin si stima il 
valore della superficie bagnata tramite l’equazione: 
 
𝑆𝑤





ipotizzando una variazione lineare della corda lungo l’apertura definita dalla funzione 
𝑐𝑉 𝑦  e assumendo che 𝑛𝑑𝑒𝑝𝐻  abbia il valore mostrato in figura seguente. 






Figura 5.11 Definizione valore utilizzato per il calcolo della superficie bagnata 





6. CALCOLO DEL CD0 
6.1   Modello utilizzato 
Scopo di questo paragrafo è quello di determinare il coefficiente di resistenza parassita 









 𝐶𝐷0𝑖  è l’i-esimo contributo al coefficiente di resistenza parassita 
 𝐶𝐹𝑖  è l’i-esimo coefficiente di attrito equivalente 
 𝐹𝐹𝑖  è il fattore di forma dell’i-esimo componente 
 𝑄𝑖  è l’i-esimo fattore di interferenza 
 𝑆𝑤𝑒𝑡 𝑖  è l’i-esima superficie bagnata 
 𝑆 è la superficie di riferimento, ovvero la superficie alare dell’aeromobile 
 
I componenti che contribuiscono al CD0 sono i seguenti 
1. Ala anteriore 
2. Ala posteriore 
3. Paratie laterali 
4. Fusoliera 
5. Gondole del motore 
6. Piloni del motore 
7. Impennaggi verticali 
8. Serbatoi esterni 
 





Vi sono inoltre altri contributi, dovuti alle superfici non esposte al flusso, non stimabili 
tramite la formula precedente 
9. Upsweep 
10. Altri contributi 
 
6.1.1 Calcolo del coefficiente di attrito CFi 
Il coefficiente 𝐶𝐹𝑖  è calcolato con l’analogia della lastra piana, considerando un flusso 
misto laminare e turbolento tramite la seguente relazione: 
 
𝐶𝐹 = 𝐶𝐹𝑡𝑢𝑟𝑏 ∙ 𝑅𝑒 − 𝑥𝑇 𝐶𝐹𝑡𝑢𝑟𝑏 ∙ 𝑅𝑒𝑇 − 𝐶𝐹𝑙𝑎𝑚 ∙ 𝑅𝑒𝑇  
 
dove con i vari termini si intende 




 𝐿𝑜𝑔10 𝑅𝑒  2.58 1 + 0.144 ∙ 𝑀2 0.65
 
 
dove con M si intende il numero di Mach in crociera. 
 𝐶𝐹𝑙𝑎𝑚 , coefficiente di attrito in caso di flusso laminare ed è valutabile secondo 







 𝑥𝑇 , l’ascissa a cui si ha la transizione tra flusso laminare e turbolento; questo 
valore è compreso tra 0 e 1. 
 𝑅𝑒, il numero di Reynolds relativo al componente di cui si vuole calcolare la 
resistenza parassita. In questo contesto il valore del numero di Reynolds 
utilizzato è il minore tra quello calcolato con riferimento al componente e 
quello di cutoff. 


















o 𝑉 è la velocità di volo in crociera 
o 𝐿𝑟𝑒𝑓  è la lunghezza di riferimento del componente 
o 𝑘𝑟𝑒 è un fattore che tiene conto della finitura superficiale. Tale fattore 
è stimato secondo la tabella seguente (Raymer, 1989); nel caso in 
esame è stato utilizzato il primo valore quello relativo al Camouflage 
paint on alluminium: 
 
 𝒌𝒓𝒆𝟏𝟎𝟓 [𝒎] 
Camouflage paint on alluminium 1.015 
Smooth paint 0.634 
Production sheet metal 0.405 
Polished sheet metal 0.152 
Smooth molded composite 0.052 
Tabella 6.1 Coefficienti di finitura superficiale per il calcolo rel Recutoff 
6.1.2 Calcolo del fattore di forma FFi 
Il fattore di forma assume formulazioni differenti a seconda del tipo di componente a 
cui si riferisce. 
6.1.2.1 Fattore di forma per ali,paratie, impennaggi e piloni 
In questo caso il fattore di forma è del tipo 
 
𝐹𝐹𝑤 ,𝑡 ,𝑝 =  1 +
0.6









  1.34𝑀0.18 cos Λ𝑚 
0.28  
 
in cui i simboli hanno il seguente significato 
  𝑥 𝑐  𝑚  è la posizione di massimo spessore del profilo 





 𝑡 𝑐  è lo spessore percentuale massimo del profilo 
 𝑀 è il numero di Mach in crociera noto dalle specifiche di progetto 
 Λ𝑚  è la freccia della linea di massimo spessore del profilo 
 
6.1.2.2 Fattore di forma per fusoliere e serbatoi 
Relativamente a questi componenti il fattore di forma è dato dalla seguente 
espressione 
 















  4 𝜋  𝐴𝑚𝑎𝑥
 
 
dove 𝐴𝑚𝑎𝑥  è la massima area frontale della fusoliera o del serbatoio. 
6.1.2.3 Fattore di forma per gondole dei motori 
In questo caso si ha 
 





dove 𝑓 è lo stesso parametro definito in precedenza. 
6.1.3 Calcolo del fattore di interferenza QQi 
Anche il fattore di interferenza, così come il fattore di forma, assume valori differenti 
per differenti componenti; in tabella sono riportati i valori utilizzati in questo studio 
(Torenbeek, 1976) 
 







Ala anteriore 1 
Ala posteriore 1 
Paratie laterali 1 
Fusoliera 1 
Gondole motore 1.5 
Pilone motore 1 
Impennaggi verticali 1 
Serbatoi esterni 1.2 
Tabella 6.2 Fattori di interferenza 
6.1.4 Calcolo della superficie bagnata Swet,i 
Anche in questo caso il procedimento per la determinazione della superficie alare è 
diverso a seconda della tipologia dei componenti. Saranno ora illustrate le metodologie 
di calcolo utilizzata nei vari casi. 
6.1.4.1 Superficie bagnata per ali, paratie, piloni, impennaggi 
La procedura di calcolo utilizzata per questi componenti è indicata nel paragrafo 5.1.5. 
6.1.4.2 Superficie bagnata per la fusoliera 










 𝑘 è un parametro funzione della generica sezione di fusoliera ed è valutabile 
come in tabella seguente 
 
 k 
Sezione ellittica π 
Sezione rettangolare 4 
Sezione tipica 3.4 
Tabella 6.3 Valori di k per fusoliere tradizionali 





 𝐴𝑡𝑜𝑝  e 𝐴𝑠𝑖𝑑𝑒  sono le aree frontali e laterali della fusoliera come mostrato in 
figura seguente 
 
Figura 6.1 Aree frontali e laterali di una fusoliera 
Nel caso in questione tuttavia, poiché la geometria della fusoliera e la sua sezione 
tipica, si discostano sensibilmente da quelle tradizionali, come mostrato nella Figura 
4.5, si è preferito ricavare la superficie esterna tramite il software DASSAULT CATIA® 
V5 R17 avendone già a disposizione la geometria. 
6.1.4.3 Superficie bagnata per le gondole dei motori 
Per il dimensionamento e il conseguente calcolo della superficie bagnata delle gondole 




Figura 6.2 Grandezze per la gondola del motore 





in cui si ha, con riferimento alla figura precedente, 
 𝐷𝐹𝐶 = 1.21 ∙ 𝐷𝐹  
 𝐿𝐹𝑓 = 0.8 ∙ 𝐷𝐹𝐶  
 𝐷𝑙𝑕 =  0.037 ∙ 𝑊𝐴 + 32.2  
 𝐿𝐹𝐶 =  3.51 ∙ 𝐷𝐹 − 0.021 ∙  𝑀𝑀0 ∙ 𝐷𝐹 
2  







dove i parametri 𝐷𝐹 , 𝑊𝐴, 𝑂𝑃𝑅 sono forniti in Tabella 11.11 e in queste equazioni sono 
espressi in [in] e in [lb/s], mentre 𝑀𝑀0 è il numero di Mach massimo, ovvero il Mach in 
crociera maggiorato di 0.05. 











𝑛𝑎𝑐 = 𝐿𝐹𝐶 ∙ 𝐷𝐹𝐶  2 + 0.35𝛽 + 0.88𝛽
𝐷𝑙𝑕
𝐷𝐹𝐶





Di seguito viene fornita una tabella riassuntiva per questo componente 
6.1.5 La superficie S di riferimento nella determinazione del CD0 
La superficie di riferimento utilizzata non è sempre la superficie in pianta della 











Componente Superficie di riferimento 
Ala anteriore 45% della superficie alare totale 
Ala posteriore 55% della superficie alare totale 
Paratie laterali superficie alare totale 
Fusoliera superficie alare totale 
Gondole motore superficie alare totale 
Pilone motore superficie alare totale 
Impennaggi verticali superficie alare totale 
Serbatoi esterni superficie alare totale 
Tabella 6.4 Superficie di riferimento S per i vari contributi al CD0 
6.1.6 Valore del CD0 dovuto dall’upsweep della fusoliera 
Il contributo dell’angolo di upsweep, 𝛼𝑢𝑝𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝 , della fusoliera al CD0 può essere 
valutato mediante la seguente relazione ,(Fanteria, 2006) 
 
𝐶𝐷0
𝑢𝑝 = 3.83 ∙  
𝐴𝑓𝑢𝑠
𝑆





 𝐴𝑓𝑢𝑠  è l’area della sezione maestra di fusoliera  
 𝑆 è la superficie alare totale 
 
6.1.7 Contributi al CD0 relativi a protuberanze, imperfezioni e altro 
I contributi dovuti a protuberanze, imperfezioni e altro sono stimati in (Torenbeek, 
1976) per un aereo a getto da trasporto e si ritengono validi, in prima 
approssimazione, anche nel caso del PrandtlPlane criogenico. 
6.1.7.1 Contributi relativi alle ali 










Contributo CD0 [counts] 
Flap, slat and spoilers gaps 1.9 
Aileron gaps 1.1 
Flap linkare and tracks 0.4 
Aileron linkages 0.2 
Fasteners doublers joint 0.5 
TOTALE 4.1 
Tabella 6.5 Contributi al CD0 dovuti alle imperfezioni alari 
6.1.7.2 Contributi relativi agli impennaggi 
Di seguito vengono riportati i contributi relativi agli impennaggi 
 
Contributo CD0 [counts] 
Elevator gaps 1.8 
Root gaps 0.7 
Rudder gaps 0.9 
Linkages fasteners 0.3 
TOTALE 3.7 
Tabella 6.6 Contributi al CD0 dovuti alle imperfezioni degli impennaggi 
6.1.7.3 Contributi relativi alla fusoliera 
 
Contributo CD0 [counts] 
Windscreen wipers 0.9 
Doors windows 0.2 
TOTALE 1.1 
Tabella 6.7 Contributi al CD0 dovuti alle imperfezioni della fusoliera 
6.1.7.4 Contributi relativi alle gondole 
 
Contributo CD0 [counts] 
Doors fasteners 0.4 
Doublers joints 1.6 
TOTALE 2.0 
Tabella 6.8 Contributi al CD0 dovuti alle imperfezioni delle gondole 





6.1.7.5 Contributi dovuti ai sistemi di bordo 
 
Contributo CD0 [counts] 
Air conditioning 1.9 
aerials 1.1 






Tabella 6.9 Contributi al CD0 dovuti alle imperfezioni dei sistemi di bordo 





7. CALCOLO DEL BARICENTRO E 
CENTRAGGIO DEL VELIVOLO 
Ottenuta una prima configurazione completa del velivolo è necessario stimare la 
posizione del baricentro ai fini del trim, della stabilità statica e, quindi, dei carichi. 
 
Figura 7.1 Esempio di velivolo non bilanciato 
Il procedimento, descritto nel seguito in via del tutto generale, è stato implementato in 
uno script MATLAB®. 
Sono state valutate le posizioni del baricentro in tutte le condizioni operative di 
maggior interesse: 
1. Velivolo completamente pieno (condizioni di progetto) 
2. Serbatoi alari vuoti 
3. Serbatoi in fusoliera vuoti 
4. Serbatoi vuoti sia in ala sia in fusoliera 
5. Velivolo senza merci (ma con i bagagli e i passeggeri) 
6. Velivolo sprovvisto di passeggeri, bagagli e carburante (merci presenti) 





7. Velivolo sprovvisto di passeggeri, bagagli, merci e carburante 
 
Il velivolo è stato suddiviso in due sistemi principali: 
1. Sistema alare, costituito dalle ali (sia posteriore che anteriore), paratie laterali, 
serbatoi alari (completi di isolante e carburante), motori e superfici di coda 
2. Sistema della fusoliera, costituito dai serbatoi in fusoliera, carrelli, passeggeri e 
bagagli, merci e struttura della carlinga del velivolo 
 
Utilizzando i pesi calcolati con il modelli NASA CR 151970 (paragrafo 4.4), sono stati 
calcolati prima i baricentri dei sottosistemi e, in seguito, il baricentro completo 







dove 𝑊𝑖  è il peso del componente generico i-esimo e 𝑋𝑖  la sua coordinata lungo l’asse 
longitudinale del velivolo. Lo stesso calcolo è stato effettuato per stimare la posizione 
del baricentro lungo gli altri assi. 
7.1   Modelli utilizzati per il calcolo del 
baricentro 
Si è cercato di elaborare dei modelli preliminari in maniera tale da riuscire a valutare il 
baricentro dei due sottosistemi precedentemente elencati con sufficiente accuratezza, 
ipotizzando ragionevoli allestimenti interni per il sistema della fusoliera. 
7.1.1 Baricentro del sistema alare 
Per il sistema alare è stato necessario effettuare delle ipotesi semplificative per essere 
in grado di stimare il baricentro delle ali; in particolare si è supposto che: 
 Le superfici alari abbiano una densità omogenea 





 Le ali possano essere schematizzate come una serie di baie, tutte a forma 
trapezioidale e caratterizzate da profili con curvatura della linea media, 
spessore percentuale e svergolamenti nulli 
 










 tan 𝛬𝐿𝐸 +
𝑐2 + 𝑐1
2𝑏














tan Г + 𝑧0 
 
dove 
  𝑥0 , 𝑦0, 𝑧0,   è il generico punto 𝑃0 di origine del sistema preso come 
riferimento, con il verso di x diretto lungo le corde e il verso della y lungo 
l’apertura. 
 Г è l’angolo di diedro alare 
 𝑐1 e 𝑐2 sono, rispettivamente, le corde alla radice e al tip della baia 
 
 
Figura 7.2 Schema geometrico della generica baia alare utilizzato per il calcolo del baricentro 





La stessa procedura è stata utilizzata per la stima del baricentro dell’impennaggio 
verticale. 
Da verifiche precedentemente effettuate (Cipolla, et al., 2006), si è notato che i 
risultati ottenuti mediante questo metodo di calcolo si discostano da quelli di un 
software CAD del 2% della corda media aerodinamica (sotto l’ipotesi di densità 
superficiale omogenea). 
7.1.2 Baricentro del sistema della fusoliera 
Il sistemIl baricentro del sistema della fusoliera (costituita dalla carlinga, dai serbatoi 
interni,  è stato valutato considerando il peso di ogni componente: data la complessità 
della carlinga del velivolo, si è preferito utilizzare un software CAD al fine di avere una 
stima più accurata del suo centro di massa. 
 
Figura 7.3 Modello CAD utilizzato per il calcolo del baricentro della struttura della fusoliera 
Il procedimento appena descritto è stato effettuato per ogni configurazione operativa 
del velivolo, valutando anche le escursioni del baricentro durante i procedimenti di 
carico e scarico dei passeggeri. 






Figura 7.4 Generico grafico raffigurante l'escursione del baricentro durante le operazioni di scarico-carico dei 
passeggeri 
7.2  Modello utilizzato per il centraggio del 
velivolo 
Stimato il baricentro è possibile posizionare il carrello principale in maniera da 
soddisfare i seguenti requisiti: 
 𝜗 ≅ 15° 
 𝛽 > 𝜗 
 𝛹 < 55° 
 
in cui 𝜗, 𝛽 e 𝛹 sono angoli definiti nelle figure seguenti: 








Figura 7.5 Schemi raffiguranti gli angoli che vincolano la posizione del carrello 
Oltre ai vincoli geometrici precedentemente illustrati è necessario considerare anche 
un vincolo dettato dell’equilibrio al suolo del velivolo e dal bilanciamento delle forze 
sui carrelli (principale e secondario):  
 











Figura 7.6 Vincolo sull'equilibrio al suolo 
E’ immediato ricavare, partendo da tale vincolo, un legame tra l’equilibrio al suolo e la 
distanza del baricentro dai due carrelli.





8. MODELLAZIONE DELLA 
GEOMETRIA  
8.1   ASD® 
La geometria del velivolo è stata generata tramite l’utilizzo di ASD®, Aerodinamic 
Shape Design. Questo è un software realizzato in ambiente Matlab® presso il 
Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale dell’Università di Pisa, con lo scopo di 
generare le varie superfici aerodinamiche attraverso l’interpolazione di curve 
N.U.R.B.S., Non-Uniform Rational B-Spline, (Petri, 2005), (Rimondi, 2004), (Cavallaro, 
2009). 
Il programma permette la creazione e la rapida modifica di geometrie convenzionali e 
non convenzionali attraverso l’approccio parametrico utilizzato, inoltre è possibile 
esportare il modello creato in un file IGES per condurre successive prove 
aerodinamiche o alternativamente utilizzare il programma integrato PANAIR, un codice 
a pannelli, per valutare in maniera semplice e relativamente veloce alcune delle 
principali caratteristiche aerodinamiche della configurazione. 
8.1.1 La finestra principale 
Quando il programma viene lanciato, si apre la finestra principale come in figura 






Figura 8.1 Finestra principale di ASD 
In essa sono presenti 8 box e una barra per il menù. Per realizzare una qualsiasi delle 
feature a disposizione, è necessario cliccare su “edit” e quindi selezionare “create”. 
Ognuno dei vari box è relativo ad una feature  e contiene la lista delle superfici 
realizzate in ordine temporale. La generazione della configurazione avviene cliccando 
su “Generate selected” dopo aver selezionato le feature che si vogliono realizzare, in 
seguito al nome delle superfici generate appare il simbolo “==>” sulla sinistra, mentre 
per la visualizzazione è necessario cliccare su “View”. 
8.1.2 La feature Body 
Con questa feature è possibile creare dei corpi come fusoliere e serbatoi esterni. 
L’interfaccia per questo tipo di comando è mostrata nella figura seguente 






Figura 8.2 Interfaccia per la feature Body 
Come si nota, per la definizione di un corpo sono necessari i seguenti parametri 
 Le coordinate X0,Y0,Z0 del muso della fusoliera 
 Le Linee che definiscono la geometria (bottomline, topline, centerline e 
sideline). Queste linee sono definite da un file .dat che può essere creato 
agevolmente utilizzando il programma LiNeS come descritto nel paragrafo 8.2. 
 Le sezioni che definiscono la parte superiore ed inferiore del corpo, anch’esse 
definite da un file .dat e che possono essere generate attraverso un tool dello 
stesso ASD®. 
 Le coordinate X alle quali le sezioni precedenti vengono associate 
 
Un tipico body è mostrato nella figura seguente 






Figura 8.3 Preview di un generico body 
8.1.3 La feature Wing 
Con questa opzione è possibile generare delle superfici alari come, nel nostro caso, 
l’ala anteriore, l’ala posteriore, gli impennaggi verticali e le paratie laterali. L’interfaccia 
per questo caso è del tipo mostrato nella figura seguente 
 
 
Figura 8.4 Interfaccia per la feature Wing 





Anche in questo caso per la generazione della geometria è necessario inserire 
 Le coordinate X0,Y0,Z0 relative al bordo d’attacco di un profilo 
 L’angolo di freccia Lambda delle varie baie calcolato al bordo d’attacco dei 
profili 
 L’angolo di Diedro delle varie baie 
 L’angolo Alpha di rotazione attorno all’asse x dei vari profili, necessario per 
realizzare i fin e le paratie 
 L’angolo di incidenza Beta dei vari profili 
 L’angolo Theta di rotazione attorno all’asse z dei profili 
 
I profili vengono scelti fra quelli già presenti nella libreria interna del programma, 
(oppure generati attraverso un tool di ASD®) nella quale sono presenti altre 
informazione come, ad esempio il 𝑡 𝑐  massimo del profilo e la massima curvatura e la 
coordinata relative. 
 
Figura 8.5 Preview di una generica Wing 





8.1.4 La feature Wround 
La feature Wround permette di generare una superficie di raccordo continua che 
connette due ali. Di seguito si mostra l’interfaccia grafica 
 
Figura 8.6 Interfaccia per la feature Wround 
In questo caso è necessario definire 
 L’ala da cui parte la superficie di raccordo 
 Il profilo dell’ala, iniziale o finale, da cui parte il raccordo 
 L’ala in cui finisce la superficie di raccordo 
 Il profilo dell’ala, iniziale o finale, in cui finisce la superficie di raccordo 
 
In seguito è mostrata una generica superficie del tipo Wround 






Figura 8.7 Preview di una generica Wing 
8.1.5 La feature Fillet 
Il comando Fillet è utilizzato per creare un collegamento tra una feature Body e una 
feature Wing. La finestra relativa a questo caso è mostrata di seguito 






Figura 8.8 Interfaccia per la feature Fillet 
In questo caso occorre definire 
 Il tipo di fillet che si vuole creare: lineare o arrotondato 
 L’ala e il corpo che si vogliono raccordare 
 Il profilo dell’ala, iniziale o finale, che è interessato dal collegamento 
 Il rapporto tra le corde dei profili dell’ala e di quello al raccordo 
 Il rapporto degli spessori dei profili dell’ala e di quello al raccordo 
 
Alternativamente si può creare un fillet con una procedura avanzata che consiste nel 
definire un’altra tipologia di parametri 
 Le coordinate Y0, Z0 del profilo al raccordo 
 Il tipo di profilo al raccordo 
 Gli angoli Alpha, Beta e Theta definiti nel paragrafo 8.1.3 
 La corda di tale profilo 
 





In figura seguente sono mostrati i due tipi di raccordo, normale e avanzato 
 
Figura 8.9 Fillet normale, in alto, e Fillet avanzato, in basso 
8.1.6 La feature Tfillet 
Questa feature permette la creazione di un incastro tra due feature Wing; si ha lo 
stesso numero e tipologia di parametri rispetto ad una feature Fillet ad eccezione del 
fatto che non è possibile realizzare incastri avanzati. Di seguito si mostra l’interfaccia 
del programma per questo caso e la realizzazione di un Tfillet. 






Figura 8.10 Interfaccia per la feature Tfillet 
 
Figura 8.11 Preview e realizzazione di una generica Tfillet 





8.1.7 Le feature Bulk, Wingbody e Inlet/Outlet 
Queste feature non sono state utilizzate in questo lavoro di tesi, tuttavia verranno 
brevemente trattate per amore di completezza. 
8.1.7.1 La feature Bulk 
Questa feature permette la realizzazione di paratie laterali che colleghino due superfici 
alari; per questo motivo vengono estensivamente utilizzate nella realizzazione di 
modelli preliminari del PrandtlPlane: in questo caso, tuttavia, non è stato possibile 
utilizzare questa feature in quanto all’estremità dell’ala anteriore sono posti dei 
serbatoi che rendono impossibile per il programma realizzare la superficie seguendo 
questo metodo. 
Una generica paratia è mostrata in seguito 
 
Figura 8.12 Preview di una generica Bulk 
8.1.7.2 La feature Wingbody 
Questo tipo di feature serve per la realizzazione di un velivolo tutt’ala del tipo Blended 
Wing Body. 






Figura 8.13 Fasi della realizzazione di una feature Wingbody 
8.1.7.3 La feature Inlet/Outlet 
Questa feature è necessaria per la creazione di condotti. La figura di seguito mostra un 
tipico esempio di questa feature. 
 
Figura 8.14 Preview di una generico Inlet/Outlet 





8.1.8 Il tool Section Sketcher 
Questa funzione di ASD® permette di disegnare le sezioni da inserire nelle feature 
Body e Inlet/Outlet. 
È possibile creare o modificare sezioni presenti nella libreria del programma 
aggiungendo punti e cambiandone la forma. Le sezioni vengono salvate in files .dat. 
Tra le opzioni che possono essere utilizzate vi è anche la possibilità di semplificare le 




Figura 8.15 Interfaccia del tool Section Sketcher 
8.1.9 Il tool NACA Airfoil Generator 
Questo tool di ASD® consente la creazione di profili NACA a 4 e a 5 cifre. Per poter 
generare i profili è sufficiente indicare il numero del profilo e il numero di punti che si 
vuole caratterizzino il file di uscita. A titolo di esempio si mostra l’interfaccia di questa 
funzione in cui è stato creato un profilo NACA 2415. 






Figura 8.16 Interfaccia del tool NACA Airfoil Generator 
8.2   LiNeS 
LiNeS è un programma sviluppato in ambiente Matlab® nell’ambito di un lavoro di tesi 
presso il Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale dell’Università di Pisa, (Cipolla, et al., 
2006), che permette di disegnare in maniera veloce le linee necessarie per la 
definizione della feature Body di ASD®, come descritto nel paragrafo 8.1.2. Il 
programma permette di realizzare le linee necessarie per la realizzazione di un body 
che vengono, in seguito, salvate in files .dat. 
8.2.1 La bottomline, la topline e la centerline 
L’interfaccia per la creazione delle linee nella sideview è mostrata in figura seguente 






Figura 8.17 Interfaccia per la creazione delle linee nella sideview 
Per la definizione delle linee occorre settare nove parametri 
1. La lunghezza del corpo 
2. La coordinata Z del naso del corpo 
3. La coordinata X in cui si intende posizionare il massimo spessore 
4. Il massimo spessore del profilo del corpo 
5. Lo spessore della parte finale della fusoliera 
6. La percentuale di spessore massimo da porre verso il dorso 
7. Lo sharp factor dorsale per il naso della fusoliera 
8. La coordinata Z dell’asse della base della fusoliera 
9. Lo sharp factor ventrale per il naso della fusoliera 
 
Questi parametri sono efficacemente mostrati nella figura seguente, presente 
all’interno di LiNeS. 






Figura 8.18 Visualizzazione dei parametri per la sideview 
All’interno del menù per la sideview è possibile accedere a feature più avanzate che 
permettono di generare nel profilo della fusoliera parti rettilinee, parti con profilo a 
cuspide e con profilo a derivata seconda costante. Un esempio è mostrato in figura 
seguente. 
 
Figura 8.19 Feature avanzate per la sideview 





8.2.2 La sideline 
Per generare la sideline è predisposto un apposito menù in cui sono da settare alcuni 
parametri geometrici: 
1. Massimo spessore del corpo nella topview 
2. Spessore in coda della fusoliera: la distanza a cui viene posizionato questo 
spessore è la stessa in cui si posiziona il massimo spessore nella sideview 
3. Lo “sharp factor” laterale per il naso della fusoliera 
 
Di seguito si mostra l’interfaccia per l’utente per la sideline e la visualizzazione dei 
parametri necessari alla sua realizzazione. 
 
 
Figura 8.20 Interfaccia per la creazione delle linee nella topview 






Figura 8.21 Visualizzazione dei parametri per la topview 
Anche in questo caso è possibile accedere a feature avanzate da realizzare sul profilo 
del corpo. Come si nota nella figura seguente, in questo caso vengono realizzate 
simmetriche rispetto al piano X-Z. 
 
Figura 8.22 Feature avanzate per la topview 





9. STABILITÀ E TRIM 
9.1   Stabilità in beccheggio 
Sotto le classiche ipotesi della Meccanica del Volo, per la simmetria del piano 
longitudinale del velivolo, è possibile disaccoppiare il comportamento di un velivolo nel 
piano longitudinale e il comportamento nel piano latero-direzionale: in questo capitolo 
verrà studiata la stabilità nel piano longitudinale del velivolo in considerazione. 
Per avere un momento totale opposto ad una variazione dell’angolo di incidenza, 
ovvero una configurazione stabile, occorre la verifica simultanea delle due condizioni 
seguenti: 
 
𝐶𝑚𝛼 < 0  
 
calcolato rispetto al baricentro 
Il termine 𝐶𝑚𝛼  è dato dalla seguente relazione: 
 
𝐶𝑚𝛼 = 𝐶𝐿𝛼 ∙  𝑕 − 𝑕𝑛  
 
dove 
 𝐶𝐿𝛼  è la pendenza della curva di portanza del velivolo 
 𝑕 è la distanza del baricentro del velivolo dal bordo d’attacco dell’ala in 
percentuale di corda media aerodinamica 
 𝑕𝑛  è la distanza dal del punto neutro del velivolo bordo d’attacco dell’ala in 
percentuale di corda media aerodinamica, ovvero del punto in cui sono nulle le 
variazioni di momento al variare dell’angolo di incidenza del velivolo 
 





Poiché il termine 𝐶𝐿𝛼  è positivo, ne risulta che, per essere stabile, un velivolo deve 
avere il punto neutro in posizione arretrata rispetto al baricentro. 
In un velivolo PrandtlPlane la relazione che lega il punto neutro alle caratteristiche 













 𝑆𝑓  è la proiezione sul piano orizzontale della superficie dell’ala anteriore 
 𝐶𝐿𝛼𝑓  è la pendenza della curva di portanza dell’ala anteriore 
 𝑑 è la distanza del punto neutro dell’ala anteriore al punto neutro della 
fusoliera, normalizzato rispetto alla distanza dai punti neutri delle due ali 
 𝑆𝑓𝑢𝑠  è la proiezione sul piano orizzontale della superficie della fusoliera 
 𝑆𝑏  è la proiezione sul piano orizzontale della superficie dell’ala anteriore 




 è la variazione di incidenza indotta dall’ala anteriore sull’ala posteriore 
 
A questo livello di progettazione, mentre il baricentro può essere stimato con 
sufficiente precisione, come mostrato nel capitolo X, fare lo stesso con il punto neutro 
risulta decisamente più difficile. 
Per questo motivo il punto neutro è stato stimato in via preliminare utilizzando 
PanAir®, un codice che stima le caratteristiche aerodinamiche tramite un metodo a 
pannelli. 
9.2   PanAir® 
Il solutore utilizzato si interfaccia con la griglia che è possibile creare dalla finestra 
principale di ASD, (Cavallaro, 2009). 





9.2.1 Interfaccia di generazione della griglia 
Questa interfaccia permette di controllare i parametri con cui creare la griglia che verrà 
utilizzata successivamente per il calcolo delle caratteristiche aerodinamich. Nella figura 
seguente viene mostrata la finestra per la generazione della mesh, che è di tipo 
strutturato, per cui si ha continuità tra le griglie generate nelle varie sottostrutture. 
 
 
Figura 9.1 Interfaccia per la creazione della mesh 
Per quanto riguarda la creazione della griglia sulle ali, è possibile selezionare 
direttamente il numero di pannelli lungo la corda in due possibili modi distinti: 
1. Selezionando unicamente il numero di pannelli dell’ala con superficie maggiore, 
in questo caso quella posteriore, e ottenendo una suddivisione automatica 
nelle restanti superfici aerodinamiche (cioè l’impennaggio verticale e l’ala 
anteriore) 





2. Selezionando il numero di pannelli di ogni sub struttura in cui è diviso il 
modello, nel seguente ordine: ala posteriore, impennaggio verticale e ala 
anteriore 
 
La suddivisione lungo l’apertura avviene in maniera indiretta, quindi digitando l’aspect 
ratio dei pannelli (ovvero il rapporto tra la lunghezza del lato del pannello in direzione 
dell’apertura e quella in direzione della corda) invece che il loro numero. È inoltre 
possibile distribuire i pannelli (in corda) secondo una disposizione cosinusoidale (più 
fitta verso il bordo d’attacco e d’uscita del profilo) o uniforme. 
Per la suddivisione dei pannelli dei corpi (fusoliera e serbatoi) è possibile selezionare 
tre parametri: 
1. L’aspect ratio, definito, in questo caso, come il rapporto tra la lunghezza del 
lato lungo l’asse del corpo e la lunghezza in direzione radiale del pannello 
2. Il parametro chiamato deviation from straightness che permette di gestire 
l’intensificazione delle linee della griglia verticali. Questo comando è utile per la 
modellizzazione del muso della fusoliera. 
 
Figura 9.2 Differenze tra una deviation from straightness di 0.5%, a destra, e 0.2%, a sinistra 
3. Un parametro, manual frame specification, che permette di inserire 
manualmente le “ordinate” in sezioni a distanza x del naso della fusoliera. 
 
Dopo aver generato la griglia, è possibile controllare una serie di parametri sia per le ali 
che per i corpi, come ad esempio l’area media e l’aspect ratio medio dei pannelli. 





9.2.2 Il codice PanAir 
I metodi a pannelli sono schemi numerici che permettono la soluzione di flussi 
irrotazionali, non viscosi e lineari, a numeri di Mach subsonici o supersonici attraverso 
l’equazione di Prandtl-Glauert. 
Questo tipo di metodi produce errori poco trascurabili quando non vengono rispettate 
le ipotesi sopra elencate, in particolare si hanno errori non trascurabili in alto 
transonico e ad alte incidenze, in cui non è più garantito che il flusso rimanga attaccato 
alle superfici portanti; in quest’ottica si otterranno errori anche nella parte terminale 
della fusoliera, in cui sicuramente si ha la separazione dello strato limite. 
Il software PanAir®, sviluppato verso i primi anni ’70 in collaborazione tra NASA e 
Boeing, è stato il primo codice a pannelli a produrre risultati significativi e ad essere 
utilizzato nella progettazione di velivoli da trasporto come i Boeing 737, 707, 747. 
Allo stato attuale viene utilizzato per la stima preliminare delle caratteristiche 
aerodinamiche delle configurazioni analizzate ed anche per analizzare le differenze dei 
risultati di configurazioni simili. 
Le sue principali caratteristiche del suddetto codice sono: 
 Capacità di analizzare configurazioni completamente arbitrarie 
 Capacità di analizzare anche configurazioni asimmetriche 
 Capacità di analizzare flussi asimmetrici 
 Possibilità di imporre una velocità aggiuntiva al flusso iniziale per simulare la 
rotazionalità del flusso, ad esempio prodotta da eliche 
 Possibilità di calcolare pressioni, forze e momenti 
 
9.2.3 Il preprocessor 
Dalla finestra di Figura 9.1, si può agevolmente passare all’interfaccia per la creazione 
del file di input per PanAir cliccando sull’icona file posta in alto a sinistra. Di seguito è 
mostrata l’interfaccia grafica creata per la realizzazione di tale file 






Figura 9.3 Interfaccia per la creazione dell'input per PanAir 
Si notano vari parametri che possono essere settati: 
 È possibile selezionare la simmetria del flusso rispetto ai piani XY e XZ 
 È possibile impostare diversi parametri riguardanti il flusso: 
o Numero di Mach 
o Numero delle simulazioni che si vogliono effettuare 
o Angolo di incidenza, in gradi, per la correzione dovuta agli effetti di 
comprimibilità 
o Angoli di incidenza delle varie simulazioni. A tale proposito si nota come 
non sia possibile assegnare un angolo per la correzione di 
comprimibilità per ogni valore dell’incidenza per cui occorre assegnare 





un angolo medio tra le varie simulazioni. È pertanto consigliato di 
procedere con simulazioni con angoli di attacco non troppo differenti in 
un’ottica di contenimento dell’errore commesso. 
o Angoli di imbardata per le varie simulazioni 
o Angolo di imbardata per le correzioni degli effetti di comprimibilità 
 È possibile settare vari parametri riguardanti la geometria della configurazione 
da analizzare 
o Coordinate X, Y, Z del baricentro della configurazione, in [m] 
o Superficie alare di riferimento, in [m2] 
o Lunghezze di riferimento per il calcolo dei coefficienti adimensionali di 
portanza e di momento, in [m] 
 
È infine possibile accedere ad una finestra, attraverso l’icona wake generator, che 
permette la definizione delle scie del velivolo. 
 
Figura 9.4 Interfaccia per l'impostazione delle scie 





Con questa finestra, mostrata in Figura 9.4, è possibile impostare le scie del velivolo 
efficacemente e rapidamente dalla sezione Standard Wake. È sufficiente selezionare la 
geometria e lo spigolo di uscita della scia, in genere il bordo 2 per i corpi e il bordo 1 
per le ali, ed è possibile imporre la scia. Per la continuità della scia tra le ali e le 
fusoliere è poi necessario impostare le scie di raccordo agendo nella sezione 
Connection Wake. 
Le scie possono quindi essere visualizzate premendo su Show all. Una tipica 
impostazione delle scie è mostrata di seguito. 
 
Figura 9.5 Scie per una configurazione PrandtlPlane 
Imposte le scie il file di input viene salvato cliccando su save *.inp file. 
9.2.4 Il postprocessor 
I risultati della simulazione possono essere visualizzati nell’ambiente di postprocessor 
integrato in ASD (Figura 9.6). 






Figura 9.6 Interfaccia per il Postprocessor 
Nella parte sinistra della finestra vengono mostrati sia i dati di input settati 
precedentemente sia gli output ottenuti dalla simulazione, ovvero i coefficienti di 
portanza, CL, di momento, CMX, CMY, CMZ, di resistenza indotta. 
Agendo sulle sezioni Solution Selector e Plot Selection è possibile ottenere le 
visualizzazioni delle principali caratteristiche aerodinamiche, come il coefficiente di 
pressione e il numero di Mach locale per le varie soluzioni ottenute, oltre alla curva di 
portanza e al valore del coefficiente di momento della configurazione. 
Tipici esempi di queste visualizzazioni sono mostrate di seguito 






Figura 9.7 Numeri di Mach locali, a sinistra, e coefficienti di pressione, a destra per una configurazione 
PrandtlPlane a incidenza nulla, in alto, e a 10° di incidenza, in basso 
 
Figura 9.8 CL e CM per una generica configurazione 





Infine nella sezione Sectional Forces è possibile ottenere una visualizzazione della 
distribuzione dei coefficienti di portanza in apertura selezionando le parti 
precedentemente create in ASD. 
 
Figura 9.9 Esempio di distribuzione del coefficiente di portanza in apertura 
9.3   Validazione di PanAir 
Data la necessità di utilizzare il software Pan Air® per l’operazione di trim del velivolo, 
si è ritenuto necessario effettuare una campagna di prove di validazione al fine di 
valutare l’influenza dei parametri caratteristici sugli output del programma. 
In particolare, si è utilizzato un PrandtlPlane ULM di Figura 9.10, sviluppato in un 
lavoro di tesi precedente (Cipolla, et al., 2006). Nonostante l’assenza nel modello di 
serbatoi alari, tale scelta è stata ritenuta opportuna vista la simile architettura tipo 
PrandtlPlane che presenta. 






Figura 9.10 PrandtPlane ULM utilizzato nella campagna di validazione 
Essendo già disponibile la geometria in ASD®, è stato possibile procedere direttamente 
alle prove effettuando varie tipologie di mesh, Figura 9.11, variando i seguenti 
parametri: 
 Numero di pannelli in ala lungo la corda  
 Aspect Ratio per i pannelli in ala 
 Aspect Ratio per i pannelli in fusoliera 
 Tipo di distribuzione dei pannelli in ala lungo l’apertura: la scelta possibile in 
fase di pannellizzazione è tra un distribuzione cosinusoidale, cioè pannelli più 
fitti in corrispondenza del bordo d’attacco e d’uscita del profilo, e una costante 
cioè con pannelli equispaziati 
 






Figura 9.11 Generica mesh utilizzata per la validazione 
Per ognuno dei parametri sopra indicati è stata elaborata una mesh ed effettuata 
un’analisi in PanAir®; i risultati così ottenuti sono stati confrontati con quelli derivanti 
da un’analisi in Fluent®. Poiché lo scopo del presente lavoro è quello di effettuare il 
trim del velivolo, i parametri utilizzati per il confronto sono: 
 Punto Neutro 
 Centro di Pressioni 
 CLα. 
 
Figura 9.12 Variazione percentuale dei parametri al variare del numero di pannelli lungo la corda 






Figura 9.13 Variazione percentuale dei parametri al variare del numero dell’AR dei pannelli alari 
 
Figura 9.14 Variazione percentuale dei parametri al variare del numero dell’AR dei pannelli sulla fusoliera 
 
Figura 9.15 Variazione percentuale dei parametri al variare del tipo di distribuzione dei pannelli in ala lungo la 
corda 





Nelle Figura 9.12, Figura 9.13, Figura 9.14 e Figura 9.15 sono rappresentati i risultati. Si 
nota, in particolare, che gli errori sulla posizione del PN e del CP sono relativamente 
piccoli, dell’ordine dell’ 1%; al contrario, la differenza tra il valore ottenuto e il valore di 
riferimento per il CLα è dell’ordine del 4-5% e il suo valore è sensibile sia al numero 
di pannelli lungo la corda che al loro AR. 




 Numero di pannelli in corda 13  
AR pannelli ala 
 
2 
Tipo di distribuzione dei pannelli in ala cosinusoidale 
AR della fusoliera 13 
Tabella 9.1Parametri scelti per le prove in PanAir® 
Utilizzando questi dati per il caso utilizzato per la validazione, si avranno le seguenti 
curve CLα e CMα: 
 
 
Figura 9.16 Grafici CLα e CMα per il velivolo utilizzato per la validazione 





I risultati sono positivi, con una accettabile approssimazione sia del CL che del CM; si 
nota, inoltre, come nell’intorno dell’angolo di trim le differenze diventino sempre più 
piccole. Per questi motivi si ritiene che i parametri settati siano sufficientemente 
accettabili per le analisi di trim da effettuare successivamente. 
9.4   Valutazione parametrica della stabilità e 
del trim 
9.4.1 Valutazione della stabilità 
Per poter valutare le variazioni sulla posizione del punto neutro e del baricentro al 
variare della geometria alare è stato condotto uno studio parametrico al variare di 
alcuni parametri caratteristici (illustrati in Figura 9.17): 
 𝑥𝑎𝑙𝑎
𝑎𝑛𝑡 , posizione dell’ala anteriore 
 𝑥𝑎𝑙𝑎
𝑝𝑜𝑠𝑡 , posizione dell’ala posteriore 
 Λ𝑎𝑛𝑡 , angolo di freccia al 25% della corda dell’ala anteriore 








, rapporto di rastremazione dell’ala posteriore 
 
Il modello geometrico utilizzato differisce da quello reale circa la configurazione 
dell’impennaggio verticale: esso, infatti, non è costituito da due superfici distinte ma 
da un’unica superficie disposta nel piano di simmetria del velivolo. Tale scelta è stata 
obbligata dalla mancata implementazione in ASD® dell’operazione di meshatura per 
superfici verticali non giacenti nel piano di simmetria del velivolo. Benché tale 
approssimazione comporti sostanziali differenze nel comportamento nel piano latero-
direzionale, è stata considerata accettabile nell’ottica di studiare l’equilibrio nel piano 
longitudinale. 
Nella figura seguente sono mostrati i parametri di variazione nella geometria del 
velivolo 






Figura 9.17 Parametri utilizzati per valutare gli spostamenti del PN e del CG 
Per quanto riguarda la variazione dei parametri è stato utilizzato un avanzamento delle 
ali pari a 1 metro, una variazione degli angoli di freccia di 5 deg e un aumento della 
rastremazione di 0.05. I risultati di tale studio sono forniti nella tabella seguente 
 
 PN [m] CG [m] CG arretrato [m] CG avanzato [m] 
Configurazione di riferimento 26.81 27.04 26.51 27.6 
 ∆PN [%] ∆CG [%] ∆CG arretrato [%] ∆CG avanzato [%] 
X ala anteriore +1
 
-2.0179 -1.5532 -1.6968 -1.6961 
X ala posteriore +1 
 
-1.5879 -0.3698 -0.4148 -0.6135 
Λ ala anteriore +5 +4.2495 +1.7751 +1.8854 +1.4435 
Λ ala posteriore +5 -2.8391 -0.1849 -0.2262 -0.3248 
Rastremazione anteriore +0.05 -0.0516 -0.0739 -0.1131 -0.2526 
Rastremazione posteriore +0.05 +0.0813 -0.0369 -0.0754 -0.2165 
Tabella 9.2 Variazione del PN e dei CG in funzione dei parametri di riferimento 





In seguito è stata verificata la possibilità di sovrapporre linearmente gli effetti sopra 
descritti: i risultati sono mostrati nella tabella seguente 
 
 ∆PN previsto [%] ∆PN calcolato [%] Errore [%] 
Λ ala anteriore +5 
Rastremazione posteriore +0.05 
4.331 4.409 1.907 
X ala anteriore +1 
Λ ala posteriore +5 
-4.857 -4.675 -3.893 
Λ ala anteriore +5 
Λ ala posteriore +5 
1.410 1.523 7.419 
Tabella 9.3 Valutazione della linearità delle variazioni dei PN e CG 
SI nota come in realtà la linearità è garantita con un errore accettabile. 
9.4.2 Valutazione del trim 
Una volta stabilizzato il velivolo si è provveduto a riportarlo nelle condizioni di 
equilibrio, con il baricentro coincidente con il centro di pressioni. 
In questo caso i parametri su cui agire sono gli svergolamenti delle ali. Si può 
affermare, in prima approssimazione, che una rotazione rigida della sezione di un’ala, 
non influenzando la pendenza delle curve CLα e CMα, modifichi unicamente la posizione 






 ∙ 𝑚𝑎𝑐 
 
Come in precedenza, è stata valutata la posizione del centro di pressione, CP, 
aumentando lo svergolamento delle due ali linearmente di un grado e, 











 CP [m] 
Configurazione di riferimento 28.3319 
 ∆CP [%] 
Svergolamento ala anteriore +1 deg -9.9499 
Svergolamento ala posteriore +1 deg +11.1880 
Tabella 9.4 Valutazione del CP al variare degli svergolamenti 
 ∆CP previsto [%] ∆CP calcolato [%] Errore [%] 
Svergolamento ala anteriore +1 deg  
Svergolamento ala posteriore +1 deg 
1.2382 1.2883 3.88 
Tabella 9.5 Valutazione della linearità delle variazioni del CP 
Come si vede chiaramente la valutazione del CP può essere effettuata, in prima 
approssimazione, sovrapponendo gli effetti dello svergolamento. 
Con il procedimento mostrato in questi paragrafi è stato quindi possibile stabilizzare e 
trimmare il velivolo nella configurazione di riferimento.





10. ANALISI DEI COSTI 
Nella progettazione di un velivolo commerciale non può non essere trattata un’analisi 
di tipo economico. Lo scopo di questo capitolo è essenzialmente quello di rispondere 
alla domanda: “Quanto costa acquistare e far operare il velivolo?”. 
La risposta a questa domanda, per velivoli non convenzionali o alimentati con 
carburanti alternativi, non è affatto banale per almeno due ragioni: è fortemente 
dipendente dal tempo ed è effettuata basandosi su dati di origine statistica. 
D’altro canto è però fondamentale avere una stima dei parametri economici più 
importanti al fine di effettuare comparazioni con altri velivoli in maniera da testarne 
l’appetibilità sul mercato. 
Il parametro di cui si dovrebbe tener conto per avere un’analisi economica del 
progetto è il ROI (Return on Investment), un indice che misura la redditività del capitale 
investito. Esso, tuttavia, è di difficile utilizzo a causa della molteplicità dei fattori che lo 
caratterizzano, anche al di fuori della fase progettuale. 
Per questo motivo le compagnie aeree hanno sviluppato diversi metodi per effettuare 
uno studio economico del progetto, tutti fondati sulla stima del TOC (Total Operative 
Cost), il costo totale supportato dalla compagnia aerea per la completa gestione del 
velivolo definito come 
 
𝑇𝑂𝐶 = 𝐼𝑂𝐶 + 𝐷𝑂𝐶 
 
con 
 𝐼𝑂𝐶 (Indirect Operative Costs) 
 𝐷𝑂𝐶 (Direct Operative Costs) 
 
E’ da sottolineare che a causa della grande variabilità dei prezzi, si è ritenuto 
necessario implementare un modello capace di considerare la svalutazione del costo 





del denaro (CPI, Current Price Index): a tal proposito, ipotizzando una svalutazione 
media annua del 2.5% si è utilizzato la formula degli interessi composti, ottenendo 
 
𝐶𝑃𝐼2008 = 𝐶𝑃𝐼1984 (1 + 0.025)
 2008−1986  
 
 
Figura 10.1 Andamento del CPI negli ultimi 40 anni 
In seguito, dove non specificato, i prezzi si intendono riferiti alla valuta del 1986. I 
risultati presentati nel capitolo 11, al contrario, sono espressi in valuta corrente. 
10.1   Costi Operativi Indiretti (IOC) 
Sono costi che comprendono: 
 Pubblicità e vendita 
 Servizi per i passeggeri 
 Mantenimento delle strutture e attrezzature a terra 
 Costi amministrativi e generali 
 
Appare evidente che essi sono indipendenti dal particolare velivolo in progetto: per 
questo motivo sono di scarso interesse in questo ambito e la loro trattazione verrà 
omessa. 





10.2   Costi Operativi Diretti (DOC) 
I DOC quantificano il costo (valutato in USD) da sostenere per trasportare un 
passeggero per un km di tratta ed è un parametro di fondamentale importanza perché  
legato direttamente al velivolo da progettare. Infatti la sua valutazione coinvolge tutti i 
parametri associati alle strutture, ai motori e ai sistemi. 
In generale si ha 
 
𝐷𝑂𝐶 =
𝐶𝐴 + 𝐶𝑀 + 𝐶𝑉




 𝐶𝐴 rappresenta i costi annui 
 𝐶𝑀 sono i costi di manutenzione 
 𝐶𝑉 sono i costi di volo 




  è la velocità commerciale dell’aereo (o block speed)  




+ 𝑡𝑠𝑎𝑙𝑖𝑡𝑎 + 𝑡𝑑𝑖𝑠𝑐𝑒𝑠𝑎 , è il tempo di volo, costituito dalla somma del 
tempo in crociera (R/Vm), tempo di salita fino alla quota di crociera e tempo di 
discesa 
 𝑇 = 0.25, rappresenta un termine correttivo che tiene conto dei tempi persi 
nelle fasi di start-up e taxi-out 
10.2.1 Costi annuali (CA) 
Sono costi fissi, espressi come 
 
𝐶𝐴 = 𝐷 + 𝐼 + 𝐴𝑠𝑠 
 
in cui 





 𝐷 è il deprezzamento: il velivolo, una volta venduto, comincia a perdere il suo 
valore con gli anni. Si calcola che, in media, un velivolo commerciale azzeri il 
suo valore, a causa della svalutazione, dopo circa 30 anni.  
 𝐼 rappresenta gli interessi 
 𝐴𝑠𝑠 sono i costi di assicurazione. Tale parametro è molto variabile e dipende da 
svariati fattori: uno di questi potrebbe essere la zona geografica di utilizzo, a 
causa di possibili attentati terroristici 
 







𝐼 = 0.05 𝑇𝐼 
 
𝐴𝑠𝑠 = 0.006 𝐴𝐷𝑃 
 
dove 
 𝑇𝐼 rappresenta il prezzo di consegna di un velivolo completo di motori e pezzi 
di ricambio 
 
𝑇𝐼 = 𝐴𝐷𝑃 + 0.1 𝐴𝐷𝑃 − 𝑁𝑒𝑛𝑔 𝐶𝑒𝑛𝑔  + 0.3𝑁𝑒𝑛𝑔 𝐶𝑒𝑛𝑔  
 
 𝐶𝑒𝑛𝑔  è il costo dei motori, ricavato da formule statistiche elaborate sulla base di 
dati disponibili 
 
𝐶𝑒𝑛𝑔 = 2.451 ∙ 10
−14  𝑇3 − 2.451 ∙ 10−9 𝑇2 + 1.838 ∙ 10−4 𝑇 + 6.321 ∙ 10−1 
 
in cui T è il valore della spinta in condizioni standard espressa in [lb]. 
 






Figura 10.2 Costo del motore 
Si è ipotizzato di aumentare il costo dei motori del 10% a causa dell’aumento dei costi 
di ricerca e sviluppo necessari per la conversione all’idrogeno.   
 𝐴𝐷𝑃 è il prezzo che la compagnia aerea deve pagare alla ditta produttrice per 
ogni velivolo. 
 
𝐴𝐷𝑃 =  1 + 0.06 + 0.025 𝑀𝑆𝑆𝑃 
 
L’ 𝑀𝑆𝑆𝑃 rappresenta il Manufactore’s Standard Study Price, valutabile mediante il 
modello DAPCA IV (paragrafo 10.2.4). Si nota la presenza di due termini che si 
traducono in un aumento del 6% per tener conto della possibilità di cambiare l’ordine 
da parte del cliente e del 2.5% per considerare gli interessi capitalizzati sui pagamenti 
10.2.2 Costi di volo (CV) 
Per definite i costi orari di volo si utilizza la relazione 
 
𝐶𝑉 = 𝐶𝑐𝑟𝑒𝑤 + 𝐶𝑓𝑢𝑒𝑙 + 𝑇𝑎𝑥 
 
Supponendo che la paga oraria per entrambi i piloti ammonti a 482 $ e quella di ogni 
assistente  69 $, si ha che la paga per l’equipaggio è 






𝐶𝑐𝑟𝑒𝑤 = 482$ + 𝑁𝑎𝑠𝑠 ∙ 69$ 
 
Il costo del carburante è esprimibile tramite la relazione 
 
𝐶𝑓𝑢𝑒𝑙 =




dove 𝐹𝑃 rappresenta il prezzo del carburante. A tal proposito si è ipotizzato un costo 
dell’idrogeno liquido pari a 3.5 volte quello del cherosene (Sefain, 2006). 
 
𝐹𝑃 = 3.5 𝐹𝑃𝑘𝑒𝑟  
 
In ultimo, i costi di volo relativi alle tasse posso essere espressi come 
 
𝑇𝐴𝑋 = 𝐿𝐹 + 𝑁𝐶 + 𝐺𝐻𝐶 
 
in cui 
 𝐿𝐹 sono le tasse aeroportuali: considerando 7$ per ogni tonnellata di peso 
massimo al decollo del velivolo si ottiene che ogni ora si ha 
 





 𝑁𝐶 costituisce l’ammontare delle tasse in volo e si può stimare mediante la 
seguente espressione 
 













 𝐺𝐻𝐶 sono le tasse di assistenza a terra e ammontano a 93$ per ogni tonnellata 
di carico pagante 
 




10.2.3 Costi di manutenzione (CM) 
I costi di manutenzione sono costituititi da un primo contributo dato dai costi per la 
cellula e da un secondo apportato dai motori. 
 
𝐶𝑀 = 𝐶𝑀𝑎𝑖𝑟𝑓𝑟𝑎𝑚𝑒 + 𝐶𝑀𝑒𝑛𝑔𝑖𝑛𝑒  
 
L’apporto dei costi di manutenzione della cellula è stimabile tramite l’espressione 
 
𝐶𝑀𝑎𝑖𝑟𝑓𝑟𝑎𝑚𝑒 = 𝐴𝐿 + 𝐴𝑀 
 
in cui 
 𝐴𝐿 è il costo della manodopera per la manutenzione della cellula ed è espresso 
come 
 










o 𝑊𝐴𝐹  è il peso della strutture del velivolo espresso come 
 
𝑊𝐴𝐹 = 𝑊𝐸 − 𝑁𝑒𝑛𝑔 𝑊𝑒𝑛𝑔  
 
o 𝐶𝑅𝑀𝐴𝐼𝑁𝑇  è il costo orario della manodopera, pari a 55$/h 
 





 𝐴𝑀 è il costo (espresso direttamente in valuta attuale) del materiale di 







Il costo di manutenzione relativo ai motori è espresso come 
 






 𝐸𝐿 è il costo della manodopera per la manutenzione dei motori, esprimibile 
come 
 
𝐸𝐿 = 0.21𝐶𝑅𝑀𝐴𝐼𝑁𝑇𝐶1𝐶3 1 + 𝑇𝑚𝑎𝑥  
0.4 
 
 𝐸𝑀 rappresenta il costo del materiale di ricambio dei motori 
 
𝐸𝑀 = 2.56 1 + 𝑇𝑚𝑎𝑥  
0.8𝐶1 𝐶2 + 𝐶3  
 
Nelle formule precedenti sono presenti dei coefficienti che sono funzioni del BPR 
(Bypass Pressure Ratio), OPR (Overall Pressure Ratio), numero di alberi nel motore 
(𝑁𝑠𝑕𝑎𝑓𝑡 ) e del numero di stadi del compressore (𝑁𝑐𝑜𝑚𝑝 ). 
 
𝐶1 = 1.27 − 0.2𝐵𝑃𝑅
0.2 
 







𝐶3 = 0.032𝑁𝑐𝑜𝑚𝑝 + 𝑁𝑠𝑕𝑎𝑓𝑡  





10.2.4 Modello DAPCA IV 
Il modello DAPCA IV viene utilizzato per calcolare il MSSP attraverso la stima delle ore 
richieste per le varie attività che interessano la progettazione, lo sviluppo, la ricerca e 
la produzione. Tutto ciò viene effettuato partendo dai seguenti input: 
 𝑊𝐸  
 𝑉𝑚𝑎𝑥  
 𝑄, quantità di velivoli prodotti in un anno 
 𝐹𝑇𝐴, numero di velivoli prodotti per i test di volo 
 𝑎𝑣𝑝 , costo dell’avionica medio (espresso come percentuale del valore medio 
dell’MSSP ) 
 
In Tabella 10.1 sono elencate tutte le componenti calcolate , le espressioni utilizzate 
per la loro valutazione e le ipotesi (consistenti in variazioni percentuali di alcuni dei 
costi calcolati) assunte per rendere il modello più reale per il caso di progetto studiato. 
 
Attività Costo orario 
[$/h] 
 
Ore impiegate Ipotesi 
Engineering (CE) 59.1  𝐻𝑒 = 4.86 𝑊𝐸 0.777 𝑉𝑚𝑎𝑥  0.894𝑄0.163  +20% 
Tooling (CT) 
 
60.7 𝐻𝑇 = 5.99 𝑊𝐸 0.777 𝑉𝑚𝑎𝑥  0.696𝑄0.263   
Manufactoring 
(CM) 
50.1 𝐻𝑀 = 7.37 𝑊𝐸 0.82 𝑉𝑚𝑎𝑥  0.484𝑄0.641  +10% 
Quality Control 
(CQ) 
55.4 𝐻𝑄 = 0.133𝐻𝑀  
Tabella 10.1 Dettagli per il calcolo dei costi per le attività di engineering, tooling, manufacturing e quality control 
In generale, il costo associato alla generica attività i-esima si esprime come 
 
𝐶𝑖 = 𝐶𝑅𝑖𝐻𝑖  
 
Per quanto riguarda i costi relativi allo sviluppo, ai test di volo, ai materiali di 
fabbricazione e all’avionica si sono valutati direttamente i costi (senza stimare le ore) 
mediante le espressioni 
 
𝐶𝑑𝑒𝑣 = 45.42 𝑊𝐸 
0.63 𝑉𝑚𝑎𝑥  
1.3 






𝐶𝐹 = 1243.03 𝑊𝐸 
0.325 𝑉𝑚𝑎𝑥  
0.822 𝐹𝑇𝐴 1.21 
 
𝐶𝑀𝑀 = 11 𝑊𝐸 
0.921 𝑉𝑚𝑎𝑥  
0.621 𝑄 0.799 
 
𝐶𝐴𝑉 =  
𝑎𝑣𝑝
 100 − 𝑎𝑣𝑝 
  𝐶𝐸 + 𝐶𝑇 + 𝐶𝑀 + 𝐶𝑄 + 𝐶𝑑𝑒𝑣 + 𝐶𝐹 + 𝐶𝑀𝑀 + 𝑁𝑒𝑛𝑔 𝐶𝑒𝑛𝑔𝑄  
 
Si è ipotizzato, inoltre, di maggiorare del 10% sia i costi di sviluppo, sia quelli di 
manufacturing, a causa dei nuovi materiali che si devono utilizzare per interfacciarsi 
meglio con l’idrogeno liquido, e anche quelli di avionica per tener conto di un sistema 
più sofisticato. 
In definitiva, il MSSP si esprime con la seguente relazione 
 
𝑀𝑆𝑆𝑃 =
 𝐶𝐸 + 𝐶𝑇 + 𝐶𝑀 + 𝐶𝑄 + 𝐶𝑑𝑒𝑣 + 𝐶𝐹 + 𝐶𝐴𝑉 + 𝐶𝑀𝑀 + 𝑁𝑒𝑛𝑔 𝐶𝑒𝑛𝑔𝑄 
𝑄
 






11.1   Risultati al variare di AR e hcr 
In questo paragrafo verranno mostrati i risultati ottenuti, in prima approssimazione, al 
variare dell’allungamento alare AR e della quota di crociera hcr. Nella tabella di seguito 
sono mostrati gli intervalli dei parametri utilizzati per il dimensionamento. 
 
Parametri 
AR massimo 11 
AR minimo 4 
hCR massima, [ft] 35000 
hCR minima, [ft] 27000 
Tabella 11.1 Campo di variazione dei parametri per la simulazione a due parametri, AR e hCR 
 
Figura 11.1 Variazione del peso massimo al decollo WTO in funzione della quota e dell’allungamento alare 






Figura 11.2 Variazione del peso a vuoto operativo WEO in funzione della quota e dell’allungamento alare 
Analizzando le figure precedenti si nota come il peso massimo al decollo WTO e il peso 
a vuoto operativo WEO, di Figura 11.1 e Figura 11.2, dipendano considerevolmente sia 
dalla quota sia dall’allungamento alare; in particolare i pesi tendono a diminuire con la 
quota a causa di un minor consumo di carburante, mentre hanno un andamento più 
complesso per quanto riguarda la dipendenza da AR: aumentando l’AR, infatti, si 
aumenta l’efficienza del velivolo e quindi si registra una diminuzione di peso di 
carburante necessario; tuttavia, come descritto nel capitolo 4, si nota che il peso delle 
ali, e quindi del peso a vuoto del velivolo, è direttamente proporzionale al valore di AR. 
Per queste ragioni l’andamento della curva del peso massimo a decollo è decrescente 
all’aumentare del valore di AR fino a quando, registrandosi un aumento considerevole 
del peso a vuoto, ricomincia a crescere. Sarà proprio nella zona in cui tale curva 
presenta il minimo che sarà scelto il valore di AR ottimale. 






Figura 11.3 Variazione del rapporto WEO/WTO in funzione della quota e dell’allungamento alare 
Il rapporto delle quantità precedenti ha un andamento mostrato in Figura 11.3; si nota 
come il valore del rapporto tra peso a vuoto operativo e peso massimo al decollo sia 
compreso mediamente tra 0.67 e 0.72. Questo risulta compatibile con i risultati, 
illustrati in Figura 11.4, ottenuti nell’ambito progetto Cryoplane.  
 
Figura 11.4 Risultati ottenuti nell'ambito del progetto Cryoplane riguardanti la frazione We/Wto 






Figura 11.5 Variazione del peso di carburante WF in funzione della quota e dell’allungamento alare 
 
Figura 11.6 Variazione del rapporto WF/WTO in funzione della quota e dell’allungamento alare 





Nelle Figura 11.5 e Figura 11.6 sono invece mostrati gli andamenti del peso di 
carburante, WF, e del rapporto tra il peso di carburante e il peso massimo al decollo. 
WF è stato calcolato utilizzando l’andamento del consumo specifico descritto nel 
paragrafo 4.4.4.1, il che giustifica l’andamento crescente con quote decrescenti; inoltre 
il peso di combustibile necessario aumenta al diminuire dell’allungamento alare in 
conseguenza della minore efficienza del velivolo. Per quanto riguarda il rapporto 
WF/WTO, si nota come mediamente abbia un valore di circa 0.09. 
 
Figura 11.7 Variazione del peso totale di un serbatoio alare WSERB in funzione della quota e dell’allungamento 
alare 
In Figura 11.7 è invece mostrato l’andamento del peso totale di un serbatoio alare, 
calcolato considerando il peso strutturale, il peso di isolante e quello del carburante; il 










Figura 11.8 Variazione del rapporto WLA/WTO in funzione della quota e dell’allungamento alare 
In Figura 11.8 è mostrato la variazione del rapporto tra peso in atterraggio WLA e il 
peso massimo al decollo WTO. Rispetto ai velivoli tradizionali questo rapporto è più 
elevato a causa del peso ridotto di carburante che viene bruciato durante la missione.  
 






Figura 11.9 Variazione della superficie alare di riferimento S in funzione della quota e dell’allungamento alare 
 
Figura 11.10 Variazione dell’apertura alare di riferimento b in funzione della quota e dell’allungamento alare 





La Figura 11.9 e Figura 11.10, rappresentative delle due caratteristiche principali del 
sistema alare, mostrano gli andamenti della superficie alare di riferimento e 
dell’apertura alare. La superficie alare ha il medesimo andamento del WTO, essendo 
ricavata dividendo il peso massimo al decollo per il carico alare W/S, mentre l’apertura 
alare è ottenuta tramite la seguente formula: 
 
𝑏 =  𝐴𝑅 ∙ 𝑆 
 
con ovvio significato dei simboli. 
 
Figura 11.11 Variazione dell’Engine Scale Factor ESF in funzione della quota e dell’allungamento alare 
Infine in Figura 11.11 è mostrato il valore del parametro ESF. Si ricorda, come 
enunciato nel paragrafo 4.3.6.2, che affinché il modello sia valido, occorre che il 
parametro di scalatura del motore sia compreso tra 0.8 e 1.2; nel caso in questione si 
nota come il modello del motore non sia applicabile per bassi AR, indicativamente 
minori di 5. Tale vincolo, tuttavia, non ha ripercussioni negative nel progetto in quanto, 





come mostrato in Figura 11.11, il range di scelta degli AR è ben al di sopra di quello in 
cui l’ESF assume un valore non accettabile. 
11.2   Scelta della quota di volo hcr 
Da quanto esposto nel paragrafo precedente, si deduce che la quota di volo in 
corrispondenza della quale si registra un minore consumo di carburante e un minimo 
del peso massimo al decollo sia 35000 ft: tuttavia, poiché lo scopo del presente lavoro 
è anche quello di progettare un velivolo a basso impatto ambientale, occorre 
considerare l’influenza delle emissioni sul riscaldamento globale attraverso il Global 
Warming Parameter, GWP, al variare della quota a cui vengono emesse. 
Il modello che è stato considerato per la scelta della quota di volo si riferisce al lavoro 
di tesi di dottorato (Svensson, 2005), dell’Università di Cranfield. 
Le analisi effettuate in tale lavoro sono basate sull’uso di 2 differenti tools di 
simulazione: PIANO® e Hurdy-Gurdy®. Tramite PIANO®, software commerciale per la 
valutazione delle prestazioni, si è definita la generica configurazione (pesi, geometrie, 
prestazioni aerodinamiche), relativa ad un Airbus A310 opportunamente modificato, 
dalla quale, poi, variando la quota, sono state calcolate le variazioni di consumi. In 
seguito, tali dati sono stati tradotti in termini di GWP tramite il codice Hurdy-Gurdy®. 
Nella figura seguente, (Svensson, 2005), sono mostrati i GWP delle principali emissioni 
prodotte da un aeromobile, NOx, CO2, H2O. Il GWP totale è, chiaramente, la somma dei 
vari contributi. 






Figura 11.12 GWP per le principali emissioni dei velivoli al variare della quota 
Come si nota, gli NOx generano gli impatti maggiori sul riscaldamento globale: per 
quote minori di 4.000 metri si registra un impatto negativo, ovvero un raffreddamento 
della Terra; per quote superiori il GWP aumenta fino a raggiungere un picco intorno ai 
10000 metri, per poi decrescere. Questo tipo di andamento può essere spiegato in 
base alle complesse interazioni tra NOx, ozono e metano al variare della quota. 
Il GWP dell’acqua, invece, si può trascurare nella troposfera, infatti il suo contributo è 
nullo per quote minori di 10 km, mentre esso aumenta al di sopra della troposfera. 
Sempre negli studi effettuati in (Svensson, 2005), è stato ricavato l’andamento 
dell’impatto ambientale in funzione della quota di volo di un tipico velivolo 
convenzionale e di un velivolo propulso a idrogeno. I risultati sono mostrati nelle 
Figura 11.13 e Figura 11.14, mostrate di seguito. 






Figura 11.13 GWP per un velivolo convenzionale al variare della quota 
 
Figura 11.14 GWP per un velivolo a idrogeno al variare della quota 





Dalla Figura 11.13 si evince come la curva del GWP sia in gran parte influenzata 
dall’effetto della CO2. Riducendo la quota di volo si ha un aumento del GWP 
dell’anidride carbonica e degli ossidi di azoto, mentre si ha una riduzione dell’impatto 
dovuto al vapore d’acqua, che, come precedentemente affermato, è nullo a 27000 
piedi. La somma dei vari contributi si traduce, nel caso di velivolo convenzionale a 
cherosene, in un aumento totale del GWP al diminuire della quota. 
Per un velivolo propulso a idrogeno si ha invece un cambiamento radicale 
dell’andamento globale del GWP, come mostrato in Figura 11.14. Poiché il carburante 
non produce CO2, la curva rappresentante tali emissioni scompare. La variazione del 
GWP per gli ossidi di azoto è sostanzialmente invariata rispetto al caso di Figura 11.13, 
mentre i valori delle emissioni sono molto inferiori, come esposto nel paragrafo 1.5. Il 
contributo più rilevante all’impatto ambientale, quello dovuto all’H2O, cresce con 
l’aumentare della quota (Figura 11.12). 
Di seguito viene mostrato, al variare della quota, il GWP totale per i due casi esposti. 
 
Figura 11.15 Confronto tra i GWP di un velivolo a cherosene e di uno a idrogeno 





Si nota che il contributo al GWP dal velivolo propulso ad idrogeno è sempre minore 
rispetto a quello relativo ad un velivolo convenzionale; tale differenza diviene sempre 
più marcata diminuendo la quota di crociera. 
Di seguito sono illustrati anche i risultati riguardanti le variazioni, con la quota, del 
GWP e dei pesi caratteristici del velivolo (Svensson, 2005). 
 
 
Figura 11.16 GWP in funzione del consumo di carburante 






Figura 11.17 GWP in funzione del peso massimo al decollo 
Prendendo in considerazione le figure precedenti, si può concludere che la quota di 
crociera da scegliere deve necessariamente essere un buon compromesso tra impatto 
ambientale e caratteristiche operative. Infatti, benché la diminuzione della quota dia 
un beneficio dal punto di vista dell’impatto ambientale, si registra un incremento dei 
carichi sul velivolo, essendo, a quote basse, la densità dell’aria di valore più elevato 
rispetto a quella corrispondente a quote di crociera di velivoli convenzionali. E’ 
necessario, quindi, produrre delle ali più robuste che, inevitabilmente, creano un 
aggravio sul peso della struttura. Inoltre si registra una maggiore sensibilità del velivolo 
ai carichi di raffica, che portano ad un aumento di danni a fatica e ad una diminuzione 
del comfort interno. Tuttavia, la struttura della fusoliera è più leggera poiché la 
pressione differenziale a cui è sottoposta risulta relativamente bassa. 
Per queste ragioni, si ritiene che una quota ottimale di crociera sia quella 
corrispondente a 29000 ft, in quanto si registra un aggravio di peso e di consumi del 
tutto accettabili, bilanciati, però, da un netta riduzione dell’impatto ambientale 
rispetto alle condizioni di quote di crociera standard. 





11.3   Scelta dell’allungamento alare AR 
Dopo aver scelto la quota è stato definito il valore dell’allungamento alare AR da 
utilizzare per il dimensionamento finale del velivolo. Per poter effettuare la scelta sono 
stati analizzati diversi grafici riguardanti i parametri fondamentali del velivolo, riportati 
nelle figure seguenti: 
 
 
Figura 11.18 Peso massimo al decollo WTO al variare dell'AR 
 






Figura 11.19 Peso a vuoto al variare di AR. 
 
Figura 11.20 Rapporto peso a vuoto-peso massimo al decollo al variare di AR 






Figura 11.21 Peso del carburante necessario al variare di AR 
 
Figura 11.22 Rapporto tra il peso del carburante necessario e il peso massimo al decollo al variare di AR 






Figura 11.23 Superficie alare di riferimento al variare di AR 
 
Figura 11.24 Apertura alare al variare di AR 






Figura 11.25 Engine Scale Factor al variare di AR 
 
Figura 11.26 Variazione del peso dei serbatoi alari in funzione dell'AR 






Figura 11.27 Variazione del rapporto tra il peso in atterraggio e quello al decollo al variare di AR 
 
Poiché il velivolo in questione è classificabile come a tratta breve o media, è necessario 
che abbia degli ingombri massimi in modo da poter essere utilizzabile anche in 
aeroporti di dimensioni (relativamente) piccole. Si è, quindi, deciso che il valore 
massimo per l’apertura alare, compresi i serbatoi, sia 50 metri. 
Dalle figure precedenti si deduce che la scelta migliore ricade su un allungamento alare 
AR pari a 6.5: infatti, in corrispondenza di tale valore, si ha un valore prossimo al 
minimo del peso massimo al decollo e, conseguentemente, dei consumi. Al tempo 
stesso si ottengono valori accettabili dell’apertura alare e delle dimensioni dei serbatoi 
alari. 
11.4   Analisi della configurazione finale 
Di seguito vengono riportati i risultati in dettaglio della configurazione finale. 





11.4.1 Caratteristiche del velivolo 
I dati che seguono sono stati ottenuti tramite l’utilizzo del programma Matlab®: infatti 
implementando vari cicli iterativi al fine di considerare tutte le mutue relazioni tra i 
parametri. 
Il ciclo riguardante il peso massimo al decollo, effettuato partendo da un peso 
massimo al decollo di riferimento relativo a velivoli simili e preso pari a 150000 kg, ha 
dato i seguenti risultati: 
 
 
Figura 11.28 Risultati dei cicli iterativi per il peso massimo al decollo 






Figura 11.29 Risultati dei cicli iterativi per il peso a vuoto 
 
 
Figura 11.30 Risultati dei cicli iterativi per il peso del carburante necessario 
 






Figura 11.31 Punto operativo 
Caratteristiche generali del velivolo 
Peso massimo al decollo, [kg] WTO 156627 
Peso a vuoto operativo, [kg] WEO 107098 
Peso del carburante necessario, 
[kg] 
WFUEL 14306 
Peso del payload, [kg] WPAY 23750 
Rapporto spinta peso T/W 0.32 
Carico alare, [kg/m
2
] W/S 525 
Efficienza in crociera (L/D)CR 14.26 
Efficienza massima (L/D)MAX 16.47 
Coefficiente di portanza in crociera CL CR 0.4 
Lunghezza totale fusoliera, [m] LTOT 51.64 







 [m] mac 3.6 
Tabella 11.2 Caratteristiche generali del velivolo 
                                                     
2
 La corda media aerodinamica del velivolo è stata calcolata come la media pesata tra le corde medie 
aerodinamiche delle due ali 





11.4.2 I pesi dei componenti 
 
Componente Simbolo Peso [kg] 
Sistema alare WWING 18595 
Serbatoi WSERB 15429 
Fusoliera WFUS 26056 








Impianto carburante WFUEL SYS 791 
Impianto motore WENG SYS 121 
APU WAPU 639 
Impianto idraulico WHYDR 688 
Impianto di condizionamento WAIR COND 1095 
Impianto pneumatico WPNEUM 447 
Impianto antighiaccio WANTI ICE 347 
Controlli di volo WFL CONTR 1842 
Avionica WAVN 943 
Strumentazione WINSTR 579 
Impianto elettrico WELECTRIC 1887 
Carico e movimentazione WLOAD HAND 4456 
Arredamento WFURN 559 
Olio WOIL 105 
Equipaggio WCREW 900 
Poltrone per l’equipaggio WSEAT CREW 105 
AC docs WAC DOCS 10 
Poltrone per i passeggeri WSEAT PAX 3175 
Catering WCATER 2750 
Apparecchiature di emergenza WEM 250 
Fluidi WFLUID 340 
RIEPILOGO 
PESO MASSIMO AL DECOLLO WTO 156627 
PESO A VUOTO OPERATIVO WEO 107098 
PESO DI CARBURANTE WF 14060 
PESO DEL PAYLOAD WPAY 23750 







 Ih Paragrafo 4.4 
Tabella 11.3 Pesi nella configurazione finale 
11.4.2.1 Analisi di sensibilità del modello dei pesi 
I risultati in Tabella 11.3 sono stati ottenuti mediante un metodo basato su formule 
statistiche; per rendere tale modello più aderente al velivolo in questione sono state 
fatte alcune ipotesi, come indicato nel paragrafo 4.4. Per tali ipotesi è stato effettuato 
uno studio di sensibilità per stimare la loro influenza sui principali parametri e pesi del 
velivolo. 
In Tabella 11.4 sono mostrati gli scostamenti percentuali tra i valori dei principali pesi e 
parametri del velivolo ottenuti nel progetto e quelli che si otterrebbero se le ipotesi 
elencate nel paragrafo 4.4 sui parametri SFC, KWING, KTAIL non fossero state fatte. 
In questa maniera è stato possibile verificare il “peso” di ogni ipotesi al fine di 
individuare quelle con maggiore influenza sul progetto e su cui, eventualmente, 
incentrare futuri studi. 
 
 
 SFC KWING KTAIL 
𝑾𝑻𝑶 +1.93 -1.87 -0.05 
𝑾𝑬𝑶 +1.29 -2.51 -0.067 
𝑾𝑭𝑼𝑬𝑳  +11.49 -1.66 -0.04 
𝑾𝑾𝑰𝑵𝑮 +2.12 -11.66 -0.06 
𝑾𝑺𝑬𝑹𝑩 +7.62 -1.16 -0.03 
𝑾𝑬𝑵𝑮 +1.08 -1.89 -0.05 
𝑾𝑬𝑶
𝑾𝑻𝑶
  -0.63 -0.66 -0.02 
𝑾𝑭𝑼𝑬𝑳
𝑾𝑻𝑶
  +9.42 +0.25 -0.05 
𝑺 +1.93 -1.87 +0.05 
𝑻
𝑾  -0.88 +0.068 +0.009 
𝑬𝑺𝑭 +1.03 -1.8 -0.04 
𝑳𝑺𝑬𝑹𝑩 5.39 -0.83 -0.02 
𝑫𝑶𝑪 3.18 -1.46 -0.07 
Tabella 11.4 Scostamenti percentuali dei principali pesi e parametri dovuti alle ipotesi sui coefficienti nel modello 
dei pesi 






Figura 11.32 Visualizzazione grafica degli scostamenti 
 Scostamento ipotizzato Scostamento calcolato 
𝑾𝑻𝑶 -0,06 -0,05 
𝑾𝑬𝑶 -1,22 -1,28 
𝑾𝑭𝑼𝑬𝑳  +9,83 +9,6 
𝑾𝑾𝑰𝑵𝑮 -9,54 -9,28 
𝑾𝑺𝑬𝑹𝑩 +6,47 +6,4 
𝑾𝑬𝑵𝑮 -0,81 -0,8 
𝑾𝑬𝑶
𝑾𝑻𝑶
  -1,28 -1,28 
𝑾𝑭𝑼𝑬𝑳
𝑾𝑻𝑶
  +9.67 +6,66 
𝑺 +0 +0 
𝑻
𝑾  -0.88 +0.82 
𝑬𝑺𝑭 -0,77 -0,83 
𝑳𝑺𝑬𝑹𝑩 +4,56 +4,54 
𝑫𝑶𝑪 +1,72 +1.68 
Tabella 11.5 Studio della linearità sugli scostamenti percentuali dei pesi e parametri di progetto derivanti dalle 
ipotesi fatte sul consumo specifico e sul peso delle ali 
Com’era prevedibile, le ipotesi fatte sul peso della coda sono quelle che hanno minore 
influenza sui parametri; al contrario, quelle riguardanti il valore del consumo specifico 
e il peso delle ali mostrano una variazione nei valori del peso della struttura del 
velivolo e del carburante necessario. 
In Tabella 11.5 sono mostrati, invece, i risultati dello studio fatto per investigare sugli 
effetti relativi all’utilizzo combinato delle ipotesi sui consumo specifici e sul peso delle 





ali: si nota che c’è linearità tra i contributi e che gli scostamenti sono del tutto 
accettabili in una fase preliminare di progettazione. 
11.4.3 Parametri geometrici del velivolo 
11.4.3.1 Fusoliera 
 
Geometria della fusoliera 
Lunghezza del cockpit, [m] LCOCK 6.05 
Lunghezza del tratto centrale di fusoliera, [m] LFUS CENTR 32.5 
Lunghezza del cono di coda, [m] LTAIL 10 
Area della sezione maestra, [m
2
] AFUS 28.7 
Altezza della sezione maestra, [m] hFUS 4.85 
Larghezza della sezione maestra, [m] wFUS 7.25 
Diametro equivalente, [m] DEQ 6.05 
Angolo di upsweep, [deg] αUPSWEEP 3 
 
RIFERIMENTI 
 Paragrafo 4.2 
Tabella 11.6 Caratteristiche geometriche della fusoliera 
11.4.3.2 Ala anteriore 
 
Geometria dell’ala anteriore 
Superficie alare, [m
2
] SANT 134.27 
Apertura alare, [m] B 44.04 
Corda media aerodinamica, [m] macANT 3.56 
Allungamento alare ARANT 11.8 
Rapporto di rastremazione (CT/CR)ANT 0.45 





25% Λ25 ANT 35 
LE Λ LE ANT 35.94 
TE Λ TE ANT 32.12 
Corde, [m] 
Corda alla radice CR ANT 5.08 
Corda al kink CK ANT 3.37 
Corda estremità CT ANT 2.28 





Angoli di diedro, 
[deg] 
Baia 1 Γ1 ANT 0 
Baia 2 Γ2 ANT 5 
Distanza delle ali dal muso della fusoliera in x, 
[m] 
XINIZIO ALI 10.55 
Distanza delle ali dal muso della fusoliera in z, 
[m] 
ZINIZIO ALI -0.9 
 
RIFERIMENTI 
 Paragrafo 5.1 
Tabella 11.7 Caratteristiche geometriche dell’ala anteriore 
11.4.3.3 Ala posteriore 
 
Geometria dell’ala anteriore 
Superficie alare, [m
2
] SPOST 164.11 
Apertura alare, [m] b 44.04 
Corda media aerodinamica, [m] macPOST 3.63 
Allungamento alare ARPOST 11.82 
Rapporto di rastremazione (CT/CR)POST 0.45 





25% Λ25 POST 20 
LE Λ LE POST 21.79 
TE ΛTE POST 14.04 
Corde, [m] 
Corda nel piano di symm del velivolo CCL POST 5.3 
Corda alla radice CR POST 4.78 
Corda al kink  CK POST 3.75 
Corda all’estremità CT POST 2.15 
Angoli di diedro, [deg] 
Baia 1 Γ1 POST 0 
Baia 2 Γ2 POST -5 
Baia 3 Γ3 POST -5 
Distanza lungo x dall’ala anteriore, *m+ XDIST ALI 40 
Distanza lungo z dall’ala anteriore, *m+ ZDIST ALI 8.8 
                                                     
3
 Gli angoli per l’ala posteriore si riferiscono ad un sistema di riferimento con origine coincidente al 
bordo d’uscita, in corrispondenza della sezione posta sul piano simmetria del velivolo, e con l’asse x 
diretto in direzione opposta a quella dell’asse longitudinale della fusoliera stessa. 







 Paragrafo 5.1 
Tabella 11.8 Caratteristiche geometriche dell’ala posteriore 
11.4.3.4 Scelta degli svergolamenti 
 
Figura 11.33 Posizione dei profili alari 
 Tipo di profilo Svergolamento [deg] 
1 SC 20714 +2.5 
2 SC 20714 +2.2 
3 GRUMMAR K2 +3.1 
4 GRUMMAR K2 0 
5 GRUMMAR K2 +0.3 
6 SC 20412 +3.3 
7 GRUMMAR K2 +3.2 
8 SC 20412 +2.6 
Tabella 11.9 Dettagli degli svergolamenti alari utilizzati 
 
11.4.3.5 Impennaggi verticali 
 













] bFIN 5.6 
Allungamento alare ARFIN 0.9 
Rapporto di rastremazione (CT/CR)FIN 0.6 
Spessore medio (t/c)FIN 0.1 
Angolo di freccia al 25%, [deg] Λ25 fin 35 
Corde, [m] 
Corda alla fusoliera CR FIN 7.2 
Corda sull’ala posteriore CT FIN 4.3 
Angolo di diedro
4
, [deg] Baia 1 Γ1 FIN 15 
Distanza lungo x dal muso della fusoliera
5
, [m] XDIST FIN 40.6 
Distanza lungo y dal piano di simmetria, [m] YDIST FIN 2.5 
Distanza lungo z da muso della fusoliera, [m] ZDIST FIN 2.9 
 
RIFERIMENTI 
 Paragrafo 5.2 




Geometria del motore 
Motore di riferimento GE CF6 80C2-B2 
Spinta, [kg] Thrust 25062 
Rapporto di Bypass BPR 5.31 
Diametro del fan, [m] DFAN 2.4 
Lunghezza, [m] LENG 4.2 
Consumi specifici [1/hr] 
Crociera
6
 SFCCR 0.2021 
Loiter SFCLOI 0.1819 
Distanza y dal piano di simmetria del velivolo, [m] YDIST 
ENG 
9 
                                                     
4
 L’angolo di diedro è calcolato rispetto al piano di simmetria del velivolo. 
5
 Le distanze calcolate si riferiscono alla posizione del bordo d’attacco del fin in corrispondenza della 
corda alla radice. 
6
 Riferito ad una valore di Mach pari a 0.75 







 Sottoparagrafo 4.3.6 
Tabella 11.11 Caratteristiche geometriche del motore 
11.4.3.7 Serbatoio alare 
 
Geometria del serbatoio alare 
Lunghezza, [m] LSERB ALA 22.7 
Diametro, [m] DSERB ALA 2.1 
Rapporto di snellezza (L/D)SERB ALA 10.8 
Volume totale, [m
3
] VSERB ALA 67.8 
Spessore dell’isolante, *mm+ δISOLANTE ALA 610 
Materiale isolante Polivinilcloride 
Distanza lungo x dal muso della fusoliera, [m] XSERB ALA 16.1 
Distanza lungo y dal piano di simmetria, [m] YSERB ALA 24.6 
Distanza lungo z da muso della fusoliera, [m] ZSERB ALA 0.3 
 
RIFERIMENTI 
 Paragrafo 4.2  
Tabella 11.12 Caratteristiche geometriche del serbatoio alare 
 
11.4.3.8 Serbatoio in fusoliera 
 
Geometria del serbatoio in fusoliera 
Lunghezza, [m] LSERB FUS 3.1 
Diametro equivalente, [m] DSERB FUS 5.4 
Volume totale, [m
3
] VSERB FUS 70 
Spessore dell’isolante, *mm+ δISOLANTE 
FUS 
610 
Materiale isolante Polivinilcloride 
Distanza lungo x dal muso della fusoliera, [m] XSERB FUS 38.5 
 
RIFERIMENTI 
 Paragrafo 4.2 
Tabella 11.13 Caratteristiche geometriche del serbatoio in fusoliera 





11.4.4 Resistenza parassita 
11.4.4.1 Coefficienti di resistenza 
 
Componente Lunghezza di 
riferimento  
𝑪𝑭 
Ala anteriore Corda media aerodinamica 
anteriore 
0.00226 
Ala posteriore Corda media aerodinamica 
posteriore 
0.00225 
Paratie laterali Corda  0.00246 
Fusoliera Lunghezza della fusoliera 0.00154 
Gondola motore Lunghezza del motore 0.00128 
Pilone motore Lunghezza media del pilone 0.00224 









 Sottoparagrafo 6.1.1 




11.4.4.2 Fattori di forma 
 
Componente 𝑭𝑭 
Ala anteriore 1.476 
Ala posteriore 1.561 
Paratie laterali 1.382 
Impennaggi verticali 1.476 
Pilone motore 1.025 
Fusoliera 1.118 
Serbatoi alari 1.137 
Gondola motore 1.190 







 Sottoparagrafo 6.1.2 
Tabella 11.15 Fattori di forma  





Ala anteriore 255 
Ala posteriore 302 
Paratie laterali 37 
Fusoliera 845 
Gondole motori 84 
Piloni motori 13 
Impennaggi verticali 129 
Serbatoi alari 221 
 
RIFERIMENTI 
 Sottoparagrafo 6.1.4 
Tabella 11.16 Superfici bagnate  
11.4.4.4 Valore del coefficiente di resistenza parassita CD0 
 
Componente CD0 
Ala anteriore 0.0063517 
Ala posteriore 0.0061450 
Paratie laterali 0.0004201 
Fusoliera 0.0048673 
Gondole motori 0.0006492 
Pilone motore 0.0000996 
Impennaggi verticali 0.0013457 
Serbatoi esterni 0.0015159 
Upsweep 0.0002315 
Imperfezioni ala 0.0004100 
Imperfezioni impennaggi 0.0003700 
Imperfezioni fusoliera 0.0001100 
Imperfezioni gondole 0.0002000 









 Paragrafo 6.1 
Tabella 11.17 CD0 
11.4.5 Baricentro e stabilità 
11.4.5.1 Baricentri dei componenti7 
 




Coordinata x XCG FUS 27.6 
Coordinata y YCG FUS 0 




Coordinata x XCG ALI 32.55 
Coordinata y YCG ALI 0 




Coordinata x XCG SERB 27.65 
Coordinata y YCG SERB 24.6 
Coordinata z ZCG SERB 2.7 
Passeggeri 
Coordinata x XCG PASS 21.9 
Coordinata y YCG PASS 0 




Coordinata x XCG PASS 27.3 
Coordinata y YCG PASS 0 
Coordinata z ZCG PASS 1 
Baricentro del velivolo completo 
Velivolo 
Coordinata x XCG 27.48 
Coordinata y YCG 0 
Coordinata z ZCG 2.03 
                                                     
7
 Si è considerato un sistema di riferimento con origine in corrispondenza del muso del velivolo, ad 
un’altezza pari a quella dell’inizio della fusoliera (parte ventrale della fusoliera) 
8
 Solo struttura 
9
 Sono considerate solo le strutture delle ali comprese le paratie laterali 
10
 E’ considerata solo la struttura del serbatoio alare, compreso lo spessore dell’isolante  
11
 Sono calcolati anche i bagagli dei passeggeri 







 Paragrafo 7.1 
Tabella 11.18 Baricentro del velivolo completo 
11.4.5.2 Escursioni dei baricentri 
 
Baricentro del velivolo 
Assenza di carburante nei serbatoi alari 
Coordinata x XCG NO CARB ALI 27.75 
Coordinata y YCG NO CARB ALI 0 
Coordinata z ZCG NO CARB ALI 2.27 
Assenza di carburante nei serbatoi in fusoliera 
Coordinata x XCG NO CARB FUS 26.9 
Coordinata y YCG NO CARB FUS 0 
Coordinata z ZCG NO CARB FUS 2.1 
 
RIFERIMENTI 
 Paragrafo 7.1 
Tabella 11.19 Escursioni dei baricentri in funzione del carburante 
11.4.5.3 Grafico di carico dei passeggeri 
Nella Figura 11.34 sono rappresentate le escursioni massime del baricentro: si notano 
le posizioni dovute alle condizioni in cui uno dei due serbatoi è vuoto e il diagramma di 
carico dei passeggeri (linea blu). Benché tali posizioni siano state prese in 
considerazione durante le procedure seguite per il trim del velivolo; in realtà, durante 
le normali condizioni di volo, esse non verranno raggiunte se non in condizioni critiche: 
infatti, il consumo del carburante avviene contemporaneamente in entrambi i 
serbatoi, per far sì che il velivolo non sia caratterizzato da ampie escursioni del 
baricentro.  






Figura 11.34 Escursione del baricentro 
11.4.6 Analisi dei costi 
 
Figura 11.35 Dettagli del calcolo dell'Aircraft Manufactures' Standard Study Price 
Per il calcolo dei DOC sono stati utilizzati i seguenti dati: 







Block Time [h] 𝑩𝑻 5.88 
R Utilizzazione [h/year] U 3456 
Velocità Commerciale [km/h] Vb 787 




  0.07148 
 
RIFERIMENTI 
 Paragrafo 10.2 
Tabella 11.20 Dati utilizzati per il calcolo dei DOC 
 
Figura 11.36 Ripartizione dei DOC 






 Sottoparagrafo 10.2.1 
Tabella 11.21 Dettagli sui costi di volo 





Costi di Manutenzione [USD/FH] 
Man. per la cellula 1324 
Man. per i motori 369 
Man. per i motori (per ciclo) 479 
Costo totale man. per i motori 435 
Costi totali di manutenzione 10345 
 
RIFERIMENTI 
 Sottoparagrafo 10.2.3 
Tabella 11.22 Dettagli sui costi di manutenzione 
Costi di volo [USD/volo] 
Equipaggio 10461 
Carburante 18842 
Tasse aeroportuali 1886 
Tasse in volo 5638 
Tasse di assistenza a terra 5490 
 
RIFERIMENTI 
 Sottoparagrafo 10.2.2 
Tabella 11.23 Dettagli dei costi in volo 
11.4.7 Analisi di flessibilità  
Poiché il velivolo in oggetto è di tipo commerciale, è importante anche verificare che 
esso abbia una sufficiente flessibilità d’utilizzo; a tale scopo, si è costruito un 
diagramma dove sono raffigurati i pesi caratteristici del velivolo e le loro variazioni 
possibili in relazione al range percorribile. 






Figura 11.37Analisi di flessibilità 
Si sono individuati tre punti notevoli sul grafico che specificano diversi range 
percorribili: 
 Max Payload Range, massima tratta percorribile con il carico di payload uguale 
al VLP. Rappresenta la condizione di progetto poiché il velivolo ha la doppia 
valenza di velivolo da trasporto passeggeri e di trasporto merci 
 Extended Range, massima tratta percorribile con il serbatoio completamente 
pieno di carburante.  
 Only Passengers Range, massima tratta percorribile caricando esclusivamente i 
passeggeri e i bagagli 
 Ferry Range, massima tratta massima percorribile con il velivolo 
completamente vuoto 
 
Di ogni configurazione si è calcolato, oltre alle caratteristiche riguardanti i pesi 
caratteristici e le tratte percorribili, anche i DOC. I risultati sono esposti nelle tabelle 
seguenti. 
 






Max Payload Range 
Peso al decollo, [kg] WTO 156627 
Range, [nm] R 2500 




  0.07148 
Extended Range 
Peso al decollo, [kg] WTO EXT 156627 
Range, [nm] REXT 2871 




  0.06246 
Only Passengers Range 
Peso al decollo, [kg] WTO PASS 147771 
Range, [nm] RPASS 3075 




  0.05976 
Ferry Range 
Peso max. al decollo, [kg]  WTO FERRY 123300 
Range, [nm] RFERRY 3593 
Fuel, [kg] WFUEL 16022 
Tabella 11.24 Analisi di flessibilità 
 
Figura 11.38 Dettagli dei DOC relativi all'Extended Range 






Figura 11.39 Dettagli dei DOC relativi alla configurazione con soli passeggeri  
11.4.8 Risultati PanAir® 
 
Figura 11.40 Andamento dei CL in apertura, per l’ala anteriore (rossa) e posteriore (blu), a -1° di incidenza 






Figura 11.41 Andamento dei CL in apertura, per l’ala anteriore (rossa) e posteriore (blu), a 0° di incidenza 
 
Figura 11.42 Andamento dei CL in apertura, per l’ala anteriore (rossa) e posteriore (blu), a +1° di incidenza 






Figura 11.43 Grafico del CLα e CMα (calcolati rispetto al baricentro) per la configurazione trimmata 
 
Figura 11.44 Andamento dei CP a -1° di incidenza 






Figura 11.45 Andamento dei CP a 0° di incidenza 
 
Figura 11.46 Andamento dei CP a +1° di incidenza 






Figura 11.47 Andamento del Mach locale a -1° di incidenza 
 
Figura 11.48 Andamento del Mach locale a 0° di incidenza 






Figura 11.49 Andamento del Mach locale a +1° di incidenza 
 
11.4.9 Trittico della configurazione 
 
 
Figura 11.50 Vista 3d 










Figura 11.52 Vista laterale 
 






Figura 11.53 Vista anteriore 





12. CONCLUSIONI E SVILUPPI 
FUTURI 
12.1   Conclusioni 
Come anticipato nell’introduzione, lo scopo della presente trattazione è quello di 
sviluppare una configurazione di velivolo non convenzionale propulso ad idrogeno 
liquido. 
Si è visto come questo tipo di carburante garantisca un minore impatto ambientale 
rispetto al carburante tradizionale; infatti sono del tutto assenti emissioni di anidride 
carbonica e, anche in virtù di camere di combustione innovative, sono molto ridotte le 
emissioni di ossidi di azoto. Tuttavia, sono ancora presenti, e aumentano rispetto alla 
propulsione tradizionale, le emissioni di acqua il cui impatto sul riscaldamento globale 
è crescente all’aumentare della quota di volo. Oltre a questo, la bassa densità 
dell’idrogeno liquido impone un ripensamento generale del sistema carburante e, 
quindi, di tutta la configurazione del velivolo. Le configurazioni ad idrogeno sviluppate 
fino ad oggi integrano i serbatoi, oltre che nella struttura alare, anche nella fusoliera, a 
diretto contatto con il carico pagante; tutto ciò porta ad una sensibile diminuzione 
della sicurezza per i passeggeri. La configurazione di tipo PrandtlPlane, grazie 
all’iperstaticità della sua struttura alare, permette di alloggiare il carburante all’esterno 
della fusoliera, in serbatoi fissati alle estremità delle ali. 
Per questa trattazione si è ritenuto necessario utilizzare tre serbatoi di idrogeno, due 
alle estremità alari ed uno nella parte finale della fusoliera, per cercare di ridurre le 
dimensioni dei serbatoi alari e, di conseguenza, i carichi agenti sulle ali. 
Nell’ottica di minimizzare le emissioni inquinanti e ottimizzare le prestazioni del 
velivolo, sono state elaborate diverse configurazioni, ognuna delle quali caratterizzata 
da una coppia di valori: allungamento alare e quota di crociera. Si sono 





successivamente stimati i parametri e i pesi caratterizzanti tutte le configurazioni e si è 
scelta quella ritenuta ottimale. 
Su questa configurazione sono state apportate le modifiche geometriche necessarie 
affinché fossero soddisfatti tutti i requisiti di bilanciamento e stabilità; per poter 
effettuare tale analisi sono stati utilizzati vari codici di calcolo, fra cui Matlab®, PanAir®, 
DASSAULT CATIA V5 R17® e ASD®, sviluppato presso il Dipartimento di Ingegneria 
Aerospaziale dell’Università degli Studi di Pisa. Durante lo studio è emerso che, a causa 
della presenza dei serbatoi sia in ala sia nella parte finale della fusoliera, il baricentro è 
soggetto ad ampie escursioni lungo l’asse longitudinale del velivolo, complicando le 
operazioni di trim. 
Poiché il velivolo analizzato ha la caratteristica peculiare di poter imbarcare una 
quantità notevole di merci, si è effettuata un’analisi di flessibilità al fine di valutare i 
possibili scenari di utilizzo del velivolo, oltre alle sue prestazioni. Da ciò si è riscontrata 
un aspetto caratterizzante i velivoli alimentati ad idrogeno: il basso peso del 
carburante utilizzato fa si che le loro caratteristiche, in termini di utilizzo, siano 
notevolmente sensibili alle variazioni di carico pagante. 
Essendo il velivolo oggetto della presente trattazione di tipo commerciale, si è ritenuto 
necessario stimare in via preliminare i costi operativi diretti e da questa stima è 
emerso come un velivolo propulso a idrogeno, allo stato attuale, non sia 
concorrenziale da un punto di vista economico rispetto ad un velivolo della stessa 
classe propulso a cherosene. Ciò è dovuto principalmente al maggior costo del 
carburante e degli investimenti necessari per lo sviluppo di tecnologie adeguate. In 
previsione di un aumento del prezzo del petrolio e supponendo una diminuzione del 
costo dell’idrogeno, dovuta alla sua maggiore produzione su larga scala, è tuttavia 
ragionevole pensare che la competitività economica di velivoli propulsi a idrogeno 
possa, in un futuro prossimo, aumentare notevolmente. 





12.2   Sviluppi futuri 
Il dimensionamento del velivolo proposto in questa tesi è relativo ad una fase di 
progettazione preliminare; pertanto, per effettuare verifiche successive sulla 
configurazione elaborata, sono necessari ulteriori studi. 
In primo luogo è di fondamentale importanza effettuare una progettazione dettagliata 
dei serbatoi, e del relativo sistema di isolamento, utilizzati per immagazzinare 
l’idrogeno liquido. A causa della presenza degli stessi, è necessario anche analizzare il 
comportamento statico e a fatica della struttura alare, la quale può differire 
notevolmente dalle architetture tradizionali in seguito alla mancanza dei serbatoi 
all’interno del cassone. Sempre riguardo alla geometria alare, è necessario effettuare 
un’analisi di bassa velocità, soffermandosi anche sul posizionamento e 
dimensionamento delle superfici di controllo e di ipersostentazione. È doverosa, 
inoltre, l’analisi aeroelastica della struttura per evitare l’insorgere di eventuali 
problemi derivanti da fenomeni quali il flutter. 
Inoltre occorre uno studio sulla stabilità latero-direzionale che miri ad analizzare il 
comportamento del velivolo durante manovre di rollio e imbardata che possono 
risultare critiche a causa delle masse dei serbatoi situate a grande distanza dall’asse di 
rotazione. 
In aggiunta, è indispensabile condurre studi approfonditi sull’aerodinamica della 
configurazione al fine di ottenere dati più accurati circa gli andamenti dei coefficienti di 
pressione e del numero di Mach locali sulla superficie dell’intero velivolo, nonché 
ottenere una stima più accurata della posizione del punto neutro. È opportuno 
verificare anche il comportamento della fusoliera, avente una sezione innovativa, a 
bassa velocità. 
Oltre a ciò è fondamentale un’opportuna progettazione del motore con particolare 
attenzione riguardo la camera di combustione, possibilmente affiancata da una 
campagna sperimentale mirata a convalidare i risultati teorici utilizzati in questa 
trattazione. 
È necessario una progettazione accurata dei carrelli in quanto la particolare 
configurazione obbliga l’alloggiamento degli stessi all’interno della fusoliera, inoltre il 





posizionamento dei motori subalari impone un dimensionamento specifico per questo 
tipo di velivolo. 
In secondo luogo è opportuna una riformulazione delle normative e della certificazione 
che, allo stato attuale, non contemplano la possibilità di propulsione a idrogeno; 
bisognerà, di conseguenza, analizzare tutti i possibili rischi e pericoli per la sicurezza 
connessi all’utilizzo di tale carburante, data soprattutto l’alta infiammabilità, le alte 
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